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Error Analysis of the DGPS/INS Hybrid Navigation
System and its Flight Evaluation
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Takatsugu ONO*1, Toshiharu INAGAKI*1 and Hiroshi TOMITA*2

ABSTRACT

　In this paper we propose a method for navigation error analysis, which is indispensable for
the practical application of the DGPS/INS hybrid navigation system in the aerospace field,
and then conduct flight tests to evaluate the results of error analysis using this method.
　The proposed method is characterized by the application of the latest technical expertise
to error models of GPS and INS sensors. This feature makes the method far more reliable
than conventional methods. The method is also characterized by its capability to predict
navigation performance of even the most advanced navigation algorithms, such as the
DGPS navigation algorithm and the OTF ambiguity resolution algorithm.
　The error analysis using the proposed method makes it possible not only to predict navigation
performance attainable by the DGPS/INS hybrid navigation system but also to identify the error
sources that affect performance. Once those error sources are identified, we can propose and
evaluate a new algorithm to prevent them from affecting navigation performance. All these steps
contribute to the creatia of a more sophisticated DGPS/INS hybrid navigation system.
　More specificly, we applied the method to predicting the performance and characteris-
tics of the DGPS/INS hybrid navigation system, the multi-antenna DGPS/INS hybrid
navigation system and the rendezvous and docking DGPS navigation system. Of these, the
error analysis of the DGPS/INS hybrid navigation system was evaluated by flight tests.
The flight test data demonstrated that the proposed method was highly accurate, confirm-
ing its reliability. The parameter values used in the error models also matched the data
acquired at ground test facilities such as a 3-axis motion table.
　As a result, this study successfully establishes a unique and highly reliable method for
navigation error analysis of the DGPS/INS navigation system, thus contributing to progress
in the practical application of the system.

Key  words: DGPS/INS hybrid navigation, error analysis, Kalman filter, flight evaluation
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概　　要

　本報告では，航空宇宙分野においてDGPS/INS複合航法システムを実用化するために必要

不可欠な理論精度予測法の提案を行い，あわせて飛行実験によるその検証を実施する．

　本報告で提案する理論精度予測法の第一の特長は，システムの航法センサであるGPSお

よびINSの誤差モデルについて，各センサの最新の技術知見を用いて，従来の研究に比べ信

頼度の高いモデルをもつことである．第二の特長は，DGPS航法，搬送波位相アンビギュイ

ティ解法など最新の航法アルゴリズムによる航法精度の予測が可能なことである．

　提案する手法を使った精度解析を実施することで，DGPS/INS複合航法システムで到達可

能な航法性能の予測ができるだけでなく，その性能を規定する誤差源の同定が可能になる．

航法性能を規定する誤差源を明らかにするということは，その影響を回避する新しいアルゴ

リズムの提案と評価が可能ということであり，より性能の高いDGPS/INS複合航法システム

の実現に役立つ．

　具体的に本手法は，DGPS/INS複合航法システム，マルチアンテナDGPS/INS複合航法シ

ステム，ランデブドッキングDGPS航法システムの精度解析に適用し，それぞれのシステム

がもつ性能と特長を予測した．予測結果は，DGPS/INS複合航法システムについて飛行実験

により検証した．飛行実験結果は，理論精度予測と非常によい整合性を示しており，本手法

の信頼性を確認することができた．さらに解析で用いたパラメータ値も３軸テーブル等を使

用した地上試験データと合致しており，誤差モデルも妥当であったことを明らかにした．

　この結果，本研究では，従来研究にはなかった信頼性の高いDGPS/INS複合航法システム

の理論精度予測法を確立することに成功し，その成果によりシステムの実用化の進展に寄与

することが期待できる．

記号表

r シュードレンジ

t2 GPS衛星に搭載されている時計で測ったGPS

信号送信時刻

t3 受信機の時計で測ったGPS信号受信時刻

c 光速

dr 受信機で伝播時間を測定するときのエラー

（観測ノイズ）

T2 送信アンテナの位相中心を信号が出た瞬間の

GPSタイム

T3 受信アンテナの位相中心に信号が到達した瞬

間のGPSタイム

dt2 衛星搭載時計のGPSタイムに対するオフセッ

ト（＝ t2－ T2）

dt3 受信機時計のGPSタイムに対するオフセット

（＝ t3－ T3）

RA 送信アンテナの位相中心の慣性座標系に関す

る位置ベクトル

R 受信アンテナの位相中心の慣性座標系に関す

る位置ベクトル

rA WGS84座標系における送信アンテナの位置ベ

クトル

r WGS84座標系における受信アンテナの位置ベ

クトル（＝（x，y，z）T）

diono 電波が伝播中に，電離層によって受ける遅延量

dtrop 電波が伝播中に，対流圏によって受ける遅延量

dsag Sagnac 効果

rsv 放送暦を使って計算した送信アンテナ位置

（＝（xsv，ysv，zsv）
T）

Dt2 放送暦を使って計算した衛星クロック誤差

dSA SA誤差をレンジ誤差に変換した値

we WGS84で採用している地球の平均自転速度

q2 GPS信号の搬送波の位相

q3 受信機ローカルクロックの位相

f 搬送波位相データ（観測量）

df 受信機で搬送波位相を測定するときに生じる

エラー（観測ノイズ）

n 搬送波位相アンビギティ（整定数）

fL GPS信号の送信周波数（L1…1575.42 MHz，L2

…1227.6 MHz）

q20 GPS信号の位相の初期値

q30 受信機ローカルクロックの位相の初期値

Df デルタレンジ（観測量）

dt
.
2 GPS衛星搭載時計のドリフト

dt
.
3 受信機搭載時計のドリフト

df' 受信機でデルタレンジを測定するときに生じ

るエラー（観測ノイズ）
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rb 基準点の位置

rb 基準点で受信したシュードレンジ

tb3 基準点での観測時刻

r- DGPSで使用するシュードレンジ観測量

drdgps DGPSでのシュードレンジの観測ノイズ

f
- DGPSで使用する搬送波位相観測量

ndgps DGPSでの搬送波位相アンビギティ

dfdgps DGPSでの搬送波位相の観測ノイズ

ri 慣性空間における飛翔体の位置ベクトル

ai 加速度計などで計測される飛翔体の加速度ベ

クトル

gi 地球重力加速度

t0 INS計算開始時刻

re 地球固定座標系での飛翔体の位置ベクトル

Ca
b a座標系から b座標系への変換行列

ww ie
i 地球固定座標系の慣性座標系に対する回転を

表す角速度ベクトル

W ie
i

ww ie
iのスキュー・シンメトリック・フォーム

vn 航法座標系における対地速度

gn 航法座標系における重力加速度

L 飛翔体の緯度

l 飛翔体の経度

h 飛翔体の高度

rm 現在地における地球の子午半径

rp 現在地における地球の大圏半径

x 航法状態ベクトル

F システムダイナミクス行列

w 平均値０のシステムノイズベクトル

F 遷移行列

P 共分散行列

Q プロセスノイズ行列

q システムノイズの電力密度行列

zk＋ 1 時刻 tk＋ 1における観測データ

hk＋ 1 時刻 tk＋ 1における観測行列

vk＋ 1 時刻 tk＋ 1における観測ノイズ

k カルマンゲイン

rk＋ 1 観測ノイズの分散

xk DGPS/INS複合航法システムにおいてフィル

タで推定される航法状態量

xs_err 航法フィルタでは推定されないが，航法状態

量の推定に影響を与える誤差源

F * 変数xkに関して航法フィルタで仮定している

時間更新のための遷移行列

W 次元を変換するための行列

DF 遷移行列のモデル誤差

V 真値と航法誤差の相関値

U 真値の共分散

kk
* 航法フィルタで計算されたカルマンゲイン

hk
* 航法フィルタで用いる観測行列

Dhk 観測行列のモデル誤差

dSA_S 短周期の SAレンジ誤差

dSA_L 長周期の SAレンジ誤差

TSA_S 短周期の SA誤差の時定数

TSA_L 長周期の SA誤差の時定数

wSA_S 短周期の SA誤差のプロセスノイズ

wSA_L 長周期の SA誤差のプロセスノイズ

diono_i i番目のGPS衛星の電離層遅延

Ei ユーザからi番目のGPS衛星を見たときの仰角

Ai ユーザからi番目のGPS衛星を見たときの方位角

dtrop_z 天頂方向のGPS衛星の対流圏遅延

dtrop_i i番目のGPS衛星の対流圏遅延

drm マルチパス誤差

A GPS信号の振幅

Cf C/Aコードなどレンジ測定のためのコード信号

a マルチパス信号の振幅を決めるスケール値

b 反射などによる信号の到達時間の遅れ

dm マルチパス誤差の大きさ

Tm マルチパス誤差の時定数

wm マルチパス誤差を励起するプロセスノイズ

sclk_short クロック短期安定度

f
-
k 正規化されたクロック周波数の時刻 kにおけ

る t秒間の平均値

nr 周波数ランダムウォーク

wnr ランダムウォークを励起するノイズ

nf1，nf2 フリッカーノイズ

wnf フリッカーノイズを励起するノイズ

C/N0 GPS信号の受信機における信号対雑音電力密度比

D PRNコードの１チップの長さ

l 搬送波の１波長の長さ

BIF 受信機中間周波数部のバンド幅

BD ディレイロック・ループのバンド幅

BC コスタス・ループのバンド幅

sr シュードレンジの観測ノイズの標準偏差

sf 搬送波位相の観測ノイズの標準偏差

xGPS_err GPS誤差モデルの状態量

wGPS_err GPS誤差モデルのプロセスノイズ

FGPS_err GPS誤差モデルのシステム行列

rerr シュードレンジの観測量誤差

ferr 搬送波位相の観測量誤差

MSA DGPSにおける SAの影響度

Miono DGPSにおける電離層遅延の影響度

asolar 太陽活動の強弱を示すスケール値

Miono_dgps DGPSにおける対流圏遅延の影響度

rerr_dgps DGPSにおけるシュードレンジの観測量誤差
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ferr_dgps DGPSにおける搬送波位相の観測量誤差

da 加速度計誤差

dww ジャイロ誤差

m. IMUのアライメント誤差

s. IMUのスケールファクタ

b. IMUのバイアス（ゼロ点オフセット）

w. IMUの出力ノイズ

xINS_err INS誤差モデルの状態量

wINS_err INS誤差モデルのプロセスノイズ

FINS_err INS誤差モデルのシステム行列

drd 緯度，経度，高度誤差 （＝（dL，dl，dh）T）

dvn 北方向速度，東方向速度，下方向速度誤差

 （＝（dvN，dvE，dvD）
T）

den ロール，ピッチ，ヨー角誤差 （＝（df，dq，

dy）T）

x*
GPS/INS GPS/INS複合航法搭載モデルの状態量

w*
GPS/INS GPS/INS複合航法搭載モデルのプロセスノイズ

F*
GPS/INS　 GPS/INS複合航法搭載モデルのシステム行列

GPS/INS複合航法の現在の出力値

h*
i（　） GPS/INS複合航法搭載モデルの観測方程式

Td
e（　） 緯度・経度・高度から地球中心・地球固定座

標系へ変換する関数

h*
i GPS/INS複合航法搭載モデルのヤコビ行列

hn_i i番目の衛星の搬送波位相アンビギティに関す

るヤコビ行列

ri
b i番目のアンテナの基準アンテナからの位置

rb 地球固定座標系における基準アンテナの位置

f アンテナ間の搬送波位相の差分値

dw1 翼の変形表す変数

１．はじめに

　GPS（Global Positioning System，全地球測位システム）の

利用技術に関して，ディファレンシャルGPS（Differential

GPS，DGPS）航法や搬送波位相データの利用の分野で大き

な技術革新がなされ，その測位精度が飛躍的に向上した．

これを受けてGPSを航空機の精密進入着陸など，厳しい航

法精度要件を要求される飛行フェーズにも応用する試みが

広く行われている．たとえば米国では，FAA（Federal Avia-

tion Administration, 連邦航空局）の下にオハイオ大学を中心

としたチームが結成され，搬送波位相で平滑化したシュー

ドレンジによるDGPS航法システムを開発し，カテゴリー

�Cの精密進入着陸に適応可能か検証を続けている１）．

　一方，GPS単独航法（GPS sole means）による精密進入

着陸は，その信頼度に関する問題点から成立性を疑問視

する意見もある．これは，表１－１で示すように，精密

進入着陸の航法精度要件は，測位精度だけではなく，利

用性（availability，所定の精度で航法可能な確率がある値

以上），完全性（integrity，無警告で故障等により要求精

度を逸脱する確率がある値以下），連続性（continuity，あ

る一定時間，連続して要求精度を維持することができな

い確率がある値以下）も含めた仕様になっており，衛星

からの微弱な電波を利用するGPSでは達成が難しいため

である２）．

　そこでGPS単独ではなく，航空機の航法システムとし

て実績のある INS（Inertial Navigation System，慣性航法シ

ステム）と複合化させて，測位精度と信頼性に関する要

求の双方を満足するシステムを開発する研究が行われて

いる．GPSと INSの複合航法システムは，GPSからの高

表１－１　航法精度要件の例

This document is provided by JAXA.
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精度な観測データにより，時間とともに増大するINSのド

リフト誤差を推定，除去しようとするものである．この結

果，外部からの妨害に強いINSによる自律航法の特長を生

かしたまま，GPSによる高精度測位と同等の精度を長時

間維持することが可能な航法システムが実現できる．

　DGPSと INSの複合航法に関する飛行実験が最初に実

施されたのは1987年にブランシュバイク工科大学におい

てであり，電波高度計も併用して，縦方向はカテゴリー

�を，横方向はカテゴリー�を満足する測位精度が得ら

れた３）．その後，1990年にNASAラングレー研究センター

がハネウェル社と共同で同様のシステムを構築して飛行

実験を延べ120回以上繰り返し，横方向5.7 m，縦方向9.6

m（いずれも 2s）の測位精度を得た４）．1991年にはオフ

ライン解析ではあるが，カルガリー大学が搬送波位相を

用いたキネマティックGPSと INSの複合航法で，縦方向

85 cm，横方向 60 cm（いずれも最大誤差）の測位精度が

得られたとの飛行実験結果を報告している５）．航空宇宙

技術研究所においても，DGPS/INS複合航法による精密

進入着陸をめざし，システムの開発と実験用航空機ドル

ニエによる飛行実験を行っている６）－９）．

　このように，DGPS/INS複合航法の実験的研究が広く

行われているが，従来の研究では実験データを客観的に

評価する手段が十分ではなかった．たとえば，測位精度

はレーザトラッカなどの高精度な軌道生成装置を用いて

評価することができるが，飛行制御にとって重要な航法

情報である速度，姿勢角，姿勢レート，加速度の精度評

価はできなかった．また，測位精度にどの誤差源が大き

な影響を及ぼすかの感度評価や，新しいアルゴリズムを

導入したときの精度予測なども飛行実験だけでは十分に

できない．すなわち，システムを設計したり，実験デー

タを評価する設計ツールが十分でなかった．そこで本研

究では，DGPS/INS複合航法の航法精度を理論的に予測

するための理論精度解析手法の提案とその飛行実験によ

る検証を行う．この研究により，DGPS/INS複合航法シ

ステムに関する設計ツールが確立され，航空宇宙分野に

おけるGPSの実用化を推進することができる．

２．DGPS/INS複合航法アルゴリズムの定式化

２．１　DGPS/INS複合航法システムの構成

　DGPS/INS複合航法システムの入出力関係と，アルゴ

リズムの構成を示したブロックダイアグラムを図２－１

に示す．ダイナミックレンジが広く，情報内容が豊富な

INS航法の特性を生かすために，本システムではGPSデー

タを測位には用いず，INSにおける時間とともに増加す

るドリフト誤差を推定するための観測データとして用い

る．図中，上半分はジャイロと加速度計の出力を積分す

るストラップダウン INS航法演算の部分で，本研究では

64 Hzのレートで計算している．この結果，INS航法は，

航空機のダイナミクスにも十分対応できるダイナミック

レンジを持つことになる．図中，下半分はGPSデータを

利用して INSのドリフト誤差を推定するフィルタ部分で

ある．本研究では0.5～１Hzで入力されるGPSデータに

同期した INS航法データを取り込み，両者を比較するこ

とで INS航法データに含まれるドリフト誤差とその原因

図２－１　DGPS/INS複合航法システムのブロックダイアグラム
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となるセンサ誤差を推定している．推定されたこれらの

誤差は，ストラップダウン INS航法演算にフィードバッ

クされそれぞれの状態量の更正に用いられる．この結果，

DGPS/INS複合航法では，INSのオープンループによる計

算がGPSデータを使ったフィードバックループに変わり，

安定した航法情報を出力できるようになる．

２．２　複合航法センサの定式化

　ここでは，DGPS/INS複合航法システムを構成する各

センサについて，計測の原理とその定式化，誤差源につ

いての簡単な説明を示す．それぞれの誤差源のモデル化

は，本研究の目的である理論精度解析に必要なため，第

３章で議論することとし，ここでは詳しく触れない．

２．２．１　GPSの定式化 10），11）

　GPSは，米国国防総省が開発した人工衛星をベースと

する電波航法システムである．1995年に FOC（Full Op-

erational Capability）段階に入ったその宇宙部分は，それ

ぞれの昇交点が60°間隔の６軌道面に４機づつ配置された

合計 24機のGPS衛星からなる．軌道の傾斜角は 55°，高

度は20,200kmで低軌道衛星のユーザも含めて全世界のど

こからでも，常時４衛星以上が利用でき航法が可能と

なっている．

　GPS衛星からは，２つの周波数（L1…1575.42 MHz，L2

…1227.6 MHz）を使ってGPS信号が送信されている．こ

れらの信号は，C/A（Clear Acquisition）コードまたは P

（Precise）コードと呼ばれる疑似ランダム符号（PRNコー

ド，Pseudo Random Noise code）で位相変調されている．

C/Aコードは，一周期１ミリ秒のコードが 1.023 MHzの

レートで送信されているもので，民間に開放されたGPS

による標準的な測位サービス SPS（Standard Positioning

Service）では，これを使用する．一方，Pコードは C/A

コードの 10倍の周波数をもつ軍用に用意されたコード

で，1993年からはさらにもう一段階，暗号符号（Wコー

ド）がこの上に変調され，Yコードという名前で送信さ

れている．こちらは精密な測位サービス PPS（Precise

Positioning Service）を受けることを認められたユーザだけ

が利用できる．

　測位精度は，PPSユーザでは水平面で15～25 m，高度

方向20～30 m（95％）が保証されている．一方，C/Aコー

ドしか利用できない SPSユーザの場合，GPSシステム側

が精度劣化のために故意に混入させている誤差源の SA

（Selective Availability，選択利用性）により，水平面で100

m，高度方向で 150 m（95％）の精度となる．SAは米国

国防総省が安全保障上，民間利用者の精度を故意に劣化

させるため，GPS衛星の位置や時刻をユーザに伝えるた

めに送信されてくるGPSメッセージ（放送暦）のパラメー

タに誤差を入れたもので，衛星の位置情報に含まれる誤

差を eタイプ，時刻に含まれる誤差を dタイプと呼ぶ．

　GPSでは観測量として，シュードレンジとデルタレン

ジあるいは搬送波位相が得られる．シュードレンジrは，

GPS受信機でGPS衛星から受信機までの電波の伝播時間

を測定し，これに光速を掛けたもである．あるGPS衛星

からそれに搭載されている時計で測って時刻 t2に発射さ

れた信号が，受信機の時計で測って時刻 t3に受信された

とすれば，cを光速として，

　r t3 = c t3 – t2 + dr （2. 2-1）

と書ける．ここで drは，受信機で伝播時間を測定すると

きのエラー（観測ノイズ）である．これを共通の時系で

あるGPSタイム（付録１を参照）で表すと，（2. 2-1）式

は送信アンテナの位相中心を信号が出た瞬間のGPSタイ

ムT2と，受信アンテナの位相中心に信号が到達した瞬間

のGPSタイム T3を用いて次のように書ける．

　r t3 = c T3 – T2 + dt3 – dt2 + dr （2. 2-2）

ここで，

　　　dt2＝衛星搭載時計のGPSタイムに対するオフセッ

ト（＝ t2－ T2）

　　　dt3＝受信機時計のGPSタイムに対するオフセット

（＝ t3－ T3）

とする．それぞれのオフセットには，衛星と受信機にお

けるアンテナまでの回路遅延も含む．さて，（2. 2-2）式

右辺の c（T3－T2）は，電波が送信アンテナの位相中心か

ら受信アンテナの位相中心まで慣性空間を伝播した経路

長に等しくなる．そこで送受信アンテナの位相中心の慣

性座標系に関する位置ベクトルを，それぞれ RA（T2），R
（T3）とすれば，（2. 2-2）式は，

　r t3 = R T3 – RA T2 + diono + dtrop + c dt3 – dt2 + dr

（2. 2-3）

とユーザの位置情報R（T3）を含んだ形で書くことができ

る．ここでdionoおよびdtropはそれぞれ電波が伝播中に，電

離層および対流圏によって受ける大気遅延量である．さ

らにこれを地球とともに回転する地球固定座標系（GPS

ではWGS84を使用する．付録１を参照）で表すと，送受

信アンテナの位置ベクトルをそれぞれ rA（T2），r（T3）とし

て，

　
r t3 = r T3 – rA T2 + dsag + diono + dtrop

+ c dt3 – dt2 + dr （2. 2-4）
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となる．ここで dsagは，電波が衛星から受信機まで伝播

する間に地球が回転する分だけ伝播距離が変化する特殊

相対論的効果で，Sagnac効果と呼ばれている．

　GPS単独航法では，（2. 2-4）式における未知数を，受

信アンテナの位置ベクトルr（T3） と受信機のクロック誤

差 dt3の合計４つと考え，その他の変数は以下に述べるよ

うなモデル式であらかじめ計算しておく．そして４つの

GPS衛星とのシュードレンジデータから，連立方程式を

解くことにより未知数である受信アンテナの位置ベクト

ル r（T3）と受信機のクロック誤差 dt3を求める．

　（2. 2-4）式において送信アンテナの位置ベクトル rA

（T2）と衛星クロック誤差 dt2は，航法を行う際にあらか

じめモデル式で計算しておく必要があるが，これには

GPS信号から復調した放送暦（付録２を参照）を使って

計算するのが一般的である．放送暦を使って計算した送

信アンテナ位置をrsv（T2），衛星クロック誤差をDt2とする

と（2. 2-4）式は，

　
r t3 = r T3 – r sv T2 + dSA + dsag + diono + dtrop

+ c dt3 – Dt 2 + dr 　（2. 2-5）

と書ける．放送暦から求めた rsv（T2）と Dt2は SAにより

誤差を含んでおり，真値である rA（T2）とdt2とは異なる．

dSAはその影響をまとめてレンジ誤差の形で表したもの

で，その大きさは約 30 m（１ s）と言われている．

　Sagnac効果dsagは，相対論に基づいて正確に計算するこ

とができる．（2. 2-6）式はSagnac効果を計算するための近

似式であるが，０（c－ 2）以下を無視する近似を行ってお

り，精度的にはここで考える航法に十分なものである12）．

　dsag =
w e
c xsv – x ysv – ysv – y xsv

（2. 2-6）

ここでweはWGS84で採用している地球の平均自転速度，

rsv＝（xsv，ysv，zsv）
T，r＝（x，y，z）Tである．

　電離層遅延dionoと対流圏遅延dtropは，地球大気の状態

によって時々刻々変化するので精密にモデル化するのが

難しい．GPS単独航法では電離層遅延を，放送暦に含ま

れる８つのパラメータを使うベント（Bent）の８パラメー

タモデルによって計算するのが一般的である．このモデ

ルによる電離層遅延の推定精度は50％程度といわれてい

る．対流圏遅延の計算には，気温，気圧，湿度データを

用いたザースタモイネン（Saastamoinen）のモデルを使用

するのが一般的である（付録３を参照）．

　上記のモデルでの補正誤差も含めて，（2. 2-5）式に基

づいてGPS単独航法計算をするときに考えなければなら

ないシュードレンジの誤差を表２．２－１にまとめた．こ

れによると，誤差源で一番大きいのがSAで，これが航法

精度を規定することになる．

　デルタレンジは，GPS受信機において測定される，ある

一定時間 Dtの搬送波位相の変化量（増分値）を計測した

ものである．受信機で測定される搬送波位相とは，GPS衛

星から電波の発射された時刻 t2におけるGPS信号の搬送

波の位相q2（t2）と，それを受信機で受信した時刻 t3にお

ける受信機ローカルクロックの位相q3（t3）の差を取った

ものである．すなわち，観測量である搬送波位相f（t3） は，

　f t3 = q3 t3 – q2 t2 + n + df （2. 2-7）

と書ける．（2. 2-7）式においてn は，受信機で最初に搬送

波を捕捉したとき，その位相の中に衛星からユーザまで

の距離に対応した波数がどれだけあるか分からないため

に生じるアンビギュイティ（単位はサイクル）である．し

たがってn は整数で，搬送波を捕捉し続けている間は一定

である．またdfは受信機で搬送波位相を測定するときに

生じるエラー（観測ノイズ）である．

　送信側と受信側では，搬送波とローカルクロックの位

相をそれぞれ（2. 2-8）式と（2. 2-9）式のように定義し

て生成する．

　q2 t2 = fLt2 + q20 （2. 2-8）

　q3 t3 = fLt3 + q30 （2. 2-9）

ここで，fLは送信周波数である．GPSでは，位相の初期

値q20とq30を０になるように定義しているので，これら

を（2. 2-7）式に代入して，さらに（2. 2-5）式と比較す

表２．２－１　シュードレンジの誤差源とその大きさ（モデル式で補正した後の値）
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ると，

　

f t3 = fL t3 – t2 + n + df

=
fL
c

r T3 – r sv T2
+ dSA + dsag – diono + dtrop

+ c dt3 – Dt 2

+ n + df　（2. 2-10）

となり，搬送波位相はアンビギュイティを含むものの，や

はりユーザとGPS衛星の距離を表すデータであることが

分かる 13）．したがって，もしアンビギュイティが何らか

の方法で決定できれば，シュードレンジと同じように搬

送波位相で測位ができることになる．なお搬送波位相で

電離層遅延が負になっているのは，電離層の中で群速度

と位相速度の変化が正負反対になっているからで，位相

速度は見かけ上，光速より大きくなる．

　アンビギュイティは位相を連続的に観測している限り

は一定であり，またSA誤差，Sagnac効果，電離層遅延や

対流圏遅延も短い時間なら変化しないと考えてよい．し

たがって，搬送波位相の差分を取ったデルタレンジには，

GPS衛星とユーザ間の距離の変化量に関する情報が残る．

すなわち，

　

Df t3 = f t3 – f t3 – Dt

=
fL
c

r T3 – r sv T2
– r T3 – Dt – r sv T2 – Dt
+ cDt dt 3 – Dt 2

+ df'　（2. 2-11）

である．ここでDt2, dt 3は，それぞれGPS衛星，受信機搭

載時計のドリフトで，時計誤差を１次近似した．またdf'

は差分を取ったときの観測ノイズによる誤差を表してい

る．デルタレンジの観測ノイズの大きさは，通常の受信

機で4.5 cm（３s）程度である．デルタレンジは距離の変

化量と相関があるので，これからユーザの速度を推定す

ることができる．

２．２．２　DGPSの定式化 14）

　GPS単独航法では，GPS信号に変調された放送暦を用

いて，モデルにより大気遅延などの誤差をシュードレン

ジから除去して航法を行っている．しかし，前述したよ

うに大気の状態などにより遅延量は変化し，モデルでは

十分な精度で誤差を除去することができない．さらに（2.

2-5）式のうち，SAはまったく補正できないのですべて観

測誤差と扱われ，これが航法精度を大きく悪化させる．

　DGPS航法では，測量であらかじめ位置を精密に決め

ておいた基準点（base station）で同時にGPS信号を受信

し，機上（ユーザ）の受信データと引き算をすることで

観測データに含まれる共通の大気遅延量や SAを消去す

る．これによりGPS単独航法に比べ大きく精度を上げる

ことができる．今，基準点の位置を rbとし，そこで受信

したシュードレンジを rb（tb3）とすると，（2. 2-5）式と同

様に観測データを以下のように定式化できる．

　
rb tb3 = rb – r sv Tb2 + dSA + dbsag + diono

' + dtrop
'

+ c dtb3 – Dt 2 + drb
（2. 2-12）

ここで，観測時刻は機上と基準点でできるだけ一致させ

るもの（t3≒ tb3）として，SAによる誤差 （dSA） とGPS

衛星クロックのオフセット （Dt2） は等しいとした．した

がって，（2. 2-5）式と（2. 2-12）式の差を取ると空間相

関のある誤差だけが残り，

　

r t3 – rb tb3 = r t3 – r sv T2 – rb – r sv Tb2

+ dsag – dbsag + diono – diono
' + dtrop – dtrop

'

+ c dt3 – dtb3 + dr– drb

（2. 2-13）

となる．Sagnac効果は（2. 2-6）式に基づき正確に計算で

きるので，（2. 2-13）式において未知数以外で残った誤差

は，２地点での電離層遅延の差 （diono－ diono'），対流圏

遅延の差 （dtrop－dtrop'） と観測ノイズ （dr－drb） だけ

である．もし，機上の受信機と基準点が十分近ければ，そ

れぞれのシュードレンジに含まれる電離層遅延と対流圏

遅延の値は等しいと考えてよく，（2. 2-13）式から消去で

きる．その結果，DGPSで位置推定に用いるシュードレン

ジは，２つのシュードレンジの引き算と既知の距離情報

と sagnac効果の補正を含めて以下のようになる．

　

r t3 = r t3 – rb t3 + rb – r sv Tb2 – dsag – dbsag

= r t3 – r sv T2 + c dt3 – dtb3 + dr– drb

= r t3 – r sv T2 + c dt3 – dtb3 + drdgps

（2. 2-14）

ここで，drdgpsはDGPSにおけるシュードレンジの観測誤

差であるが，これにはSA誤差も大気遅延量のモデル誤差

も含まれず，機上と基準点の受信機で発生する観測ノイ

ズのみからなる．したがって，GPSで航法精度を悪化さ

せていた大部分の誤差源は，DGPSでは考慮する必要が

なく測位精度が向上する．なお（2. 2-14）式において，

DGPSで推定する時計誤差は，機上の受信機と基準点の

This document is provided by JAXA.



DGPS/INS複合航法システムの理論精度解析とその飛行実証 9

受信機との時計誤差の差（dt3－dtb3）である．

　なお，上記ではシュードレンジを観測量として定式化

したが，これは搬送波位相を観測量とする場合でもまっ

たく同様である．すなわち，

　

f t3 = f t3 – fb tb3 +
fL
c rb – r sv Tb2 – dsag – dbsag

=
fL
c r t3 – r sv T2 + c dt3 – dtb3 + n – nb + df– dfb

=
fL
c r t3 – r sv T2 + c dt3 – dtb3 + ndgps + dfdgps

（2. 2-15）

となる．このとき，搬送波位相アンビギュイティndgpsは，

機上と基準点の受信機におけるそれぞれのアンビギュイ

ティの引き算になるが，整定数である性質は変わらない．

２．２．３　INSの定式化 15）

　INSの基本原理は，ニュートンの運動方程式が成立す

る古典力学に基づいている．すなわち，ニュートンの運

動則は，地球近傍において以下のように表される．

　r i = a i + g i （2. 2-16）

ここで，riは飛翔体の位置ベクトル，aiは加速度計などで

計測される飛翔体の加速度ベクトル，giは地球重力加速

度である．添字 iは（2. 2-16）式が慣性空間で表現されて

いることを示す．

　INSでは，aiを飛翔体に搭載した加速度計で測定し，gi

を現在の位置情報から数学モデルを用いて推定する．

ジャイロは，加速度計をジンバル機構により慣性空間で

固定するために使用する場合（プラットフォーム方式）

と，計算機内で仮想の慣性空間を構築し，機体に固定し

た加速度計の座標から慣性座標への変換行列を計算する

のに使用する場合（ストラップダウン方式）の２種類の

用いられ方がある．

　時刻 tにおける飛翔体の位置，速度情報は，（2. 2-16）式

を以下のように積分することによって得られる．

　v i t = v i t0 + a i t + g i t dt
t0

t

（2. 2-17）

　r i t = r i t0 + v i t dt
t0

t

（2. 2-18）

ここで，vi（t0），ri（t0）はそれぞれ計算開始時刻 t0におけ

る飛翔体の速度，位置ベクトルである．

　かつてのH-Iロケットの誘導制御系では，慣性空間に固

定したプラットフォームに搭載された加速度計の出力を

（2. 2-17）式と（2. 2-18）式を用いて積分し，位置，速度

情報を求めていた．２つの積分計算だけで済むため，計

算機に負荷を掛けないという利点がある．一方，航空分

野では，必要なのは対地速度であり，局所的な姿勢角で

あり，地球固定座標系で表された空港位置との相対関係

である．このため，航空機搭載の INSでは，現在位置で

の局所的な座標系で飛翔体の位置，速度，姿勢角を計算

する場合が多い．そのため，慣性空間に固定されたプラッ

トフォーム方式より，自由に座標系が構築できるスト

ラップダウン方式の方が適している．近年の計算機の能

力向上により，宇宙分野でもH-IIロケットではストラッ

プダウン方式を採用するなど，この方式が一般的になっ

てきた．以下では，局所的な座標系として航法座標系

（North，East，Down座標系）を選び，この座標系でのス

トラップダウン INS計算の定式化を行う．

　航法座標系は飛翔体の位置を原点として地球に固定さ

れた座標系である（付録４参照）．したがって運動方程式

は，地球中心地球固定座標系で表した飛翔体の位置ベク

トルreを時間微分し，その結果を座標変換して求める．す

なわち，

　

vn = Ce
ndr e

dt

= Ce
nd Ci

er i

dt

= Ci
ndr i

dt
+Ce

ndCi
e

dt
r i

（2. 2-19）

が航法座標系における速度ベクトルである．ここで，Ca
b

は a座標系から b座標系への変換行列を表し，添字 eと n

はそれぞれ，地球中心地球固定座標系，航法座標系を示

している．（2. 2-19）式において，

　dCi
e

dt
= – Ci

eW ie
i （2. 2-20）

である．W ie
iは，地球固定座標系の慣性座標系に対する回

転を表す角速度ベクトルww ie
iのスキュー・シンメトリック・

フォームである．この結果（2. 2-19）式は，

　vn = Ci
ndr i

dt
– Ci

nW ie
i r i （2. 2-21）

となる．（2. 2-21）式をもう一度時間微分することにより，

航法座標系における運動方程式が導かれる．すなわち，
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dvn

dt
= Ci

nd2r i

dt 2
– Ci

nW in
i dr i

dt
+ Ci

nW in
i W ie

i r i – Ci
nW ie

i dr i

dt

= Ci
n d2r i

dt 2
– W in

i + W ie
i dr i

dt
+ W en

i + W ie
i W ie

i r i

= Ci
n d2r i

dt 2
– W en

i + 2W ie
i Cn

i vn – W ie
i W ie

i r i

（2. 2-22）

である．ここで（2. 2-16）式を代入すると，

　dvn

dt
= Ci

n a i + g i – W en
i + 2W ie

i Cn
i vn – W ie

i W ie
i r i 　（2. 2-23）

となり，これが航法座標系での運動方程式である．なお，

（2. 2-23）式において重力加速度と右辺最終項の遠心力は

合わせて，航法座標系における重力加速度gnとして扱わ

れる．またストラップダウン方式の場合，加速度計は機

体に固定されている．すなわち，（2. 2-23）式は，

　dvn

dt
= Cb

nab – W en
i + 2W ie

i vn + gn （2. 2-24）

となる．なお，右辺第２項のコリオリ力を計算するとき

にスキュー・シンメトリック・フォームで使われる角速

度ベクトルは，

　ww en
n + 2ww ie

n = l + 2w e cos L, – L, – l + 2w e sin L T

（2. 2-25）

　

L = vN / rm + h
l = vE / rp + h cos L

vn = vN, vE, vD
T

rm =
ae 1 – e2

1 – e2sin2 L
3 / 2

r p =
ae

1 – e2sin2 L
1 / 2

（2. 2-26）

で計算される．ここで，（L，l，h）Tは飛翔体の緯度，経

度，高度，rmは現在地における地球の子午半径，rpは大

圏半径である．また，w eは地球の自転速度である．地球

の形状パラメータ ae，eについてはWGS84の値を採用し

た（付録１参照）．

　最後に，（2. 2-24）式において機体座標系から航法座標

系への変換行列 Cb
nに関して時間更新の定式化を行う．

（2. 2-20）式と同様に，

　dCb
n

dt
= – Cb

nW bn
b （2. 2-27）

である．右辺 W bn
bの計算に用いられる角速度ベクトルwwbn

b

は，

　ww bn
b = – ww ib

b + Cn
bww in

n （2. 2-28）

と分解できる．右辺第１項は，ジャイロの角速度出力で

あり，第２項は現在位置と速度情報から次のように計算

できる．

　ww in
n =

vE

r p + h
+ w e cos L, –

vN

rm + h
, –

vE

r p + h
tan L – w esin L

T

（2. 2-29）

２．３　航法フィルタの定式化 16）

　飛翔体の位置や速度，姿勢角など航法状態量を決める

ためには，２．２節で定式化した観測データと航法状態

量との幾何学的な関係から，観測データの数だけ連立方

程式を構築し，解を計算すればよい．しかし，複合航法

システムのように航法センサが複数で，数多くの観測

データから観測ノイズの影響をできるだけ除去し，最適

に解を求めたいときには，単純な方程式ではなく航法

フィルタを用いて解を求めるのが一般的である．航法

フィルタのアルゴリズムとしては，

�最小２乗フィルタ（バッチ型フィルタ）

�カルマンフィルタ（逐次型フィルタ）

の２種類ある．最小２乗フィルタは，観測データの残差

の２乗和が最小になるようにパラメータを決定するもの

で解の収束性は高い．カルマンフィルタは，航法状態量

に選んだ変数のダイナミクスも考慮して残差の２乗和が

最小になるように解を推定するもので，時間的に連続

したデータの取り扱いが容易で精度も高い．ただし，解

の収束性はダイナミクスモデルの精度に依存している．

　カルマンフィルタは逐次的に解くことができるので，

航法システムの機能として重要な実時間でのデータ出力

に適している．本研究では，多数の航法センサから航法

解を推定する手法としてカルマンフィルタを考え，その

うえでの精度予測の理論を展開する．

　カルマンフィルタでは，航法状態量のダイナミクスを

次式のように状態空間における１次の常微分方程式で定

義する．

　x t = F t x t + w t （2. 3-1）
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ここで，

x　…　n×１次元の航法状態量ベクトル

F　…　n× n次元のシステムダイナミクス行列

w　…　n×１次元の平均値０のシステムノイズベ

クトル

である．（2. 3-1）式は線形であるので，航法状態量が非

線形のダイナミクスに従う場合には，基準軌道まわりで

線形化する必要がある．

このダイナミクスを下記のように遷移行列を用いて表す

とすると，

　x t = F t, t0 x t0 + F t, t w t dt
t0

t

（2. 3-2）

遷移行列 F は，以下の微分方程式を満足する．

　
d
dt
F t, t0 = F t F t, t0

F t0, t0 = I
（2. 3-3）

今，F（t）が t0から tの間，一定であると仮定すると，

　

F t, t0 = F t – t0

= I + F t – t0 + 1
2!

F2 t – t0
2 + 　　 （2. 3-4）

となる．

（2. 3-2）式は，航法状態量 xの tから t0までの遷移を表し

ているが，そのときの共分散行列Pは以下のようになる．

　P t, t0 = F t, t0 P t0 F t, t0
T + Q t, t0 （2. 3-5）

ここでプロセスノイズ行列Qは，システムノイズの電力

密度行列 qを積分して以下の式で求められる．

　Q t, t0 = F t, t q t F t, t Tdt
t0

t

（2. 3-6）

q（t）も t0から tの間，一定であると仮定すると（2. 3-6）式

は，

　

Q t, t0 = Q t – t0

= F t qF t Tdt
0

t – t0 （2.3-7）

となる．

　カルマンフィルタでは，時刻 tkから tk＋ 1まで時間更新

したときの最適推定値として（2. 3-2）式の平均値をとる．

すなわち，

　xk + 1 – = F tk + 1, tk xk （2. 3-8）

である．ここで ^は，推定値であることを示し，（－）は

それが観測データの入る前の推定値であることを表して

いる．誤差共分散行列は（2. 3-5）式より以下のようにな

る．

　Pk + 1 – = F tk + 1, tk PkF tk + 1, tk
T + Q tk + 1, tk 　 （2. 3-9）

　観測データが次の観測方程式で表されるとする．

　zk + 1 = hk + 1
Txk + 1 – + vk + 1

（2. 3-10）

ここで，

zk＋ 1　…　時刻 tk＋ 1における観測データ

hk＋ 1　…　n ×１次元の観測行列

vk＋ 1　…　観測ノイズ

である．

カルマンフィルタにおける観測更新は，時刻 tk＋1におけ

る観測データを使って次のように表される．

　

k = Pk + 1 – h k + 1 / a

a = hk + 1
TPk + 1 – h k + 1 + rk + 1

Pk + 1 = Pk + 1 – – khk + 1
TPk + 1 –

xk + 1 = xk + 1 – + k Pk + 1 – hk + 1
Txk + 1 –

（2. 3-11）

ここで，kはカルマンゲイン，rk＋ 1は観測ノイズの分散

である．

　DGPS/INS複合航法におけるカルマンフィルタは，ス

トラップダウン INS航法の出力を基準軌道とし，そのま

わりでのINSドリフト誤差，GPS受信機のクロック誤差，

搬送波位相アンビギュイティ，等を推定する．観測量と

して，シュードレンジ，デルタレンジ，搬送波位相のGPS

データを用い，（2. 3-8）式および（2. 3-11）式にしたがっ

て時間更新，観測更新を繰り返しながら誤差を推定する．

推定された誤差量は，INS航法計算にフィードバックさ

れ，INSのドリフト誤差の増大を抑え，安定した高精度の

航法データを出力するのに用いられる．
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３．DGPS/INS複合航法システムの理論精度予測
法

３．１　精度予測のための共分散解析アルゴリズム

　DGPS/INS複合航法システムでは，GPSデータを測位

ではなく，時間とともに増加する INSのドリフト誤差を

推定するための観測データとして用いる．これは，ダイ

ナミックレンジが広く情報内容が豊富な INSデータの特

性を生かすためである．また INSのドリフト誤差は，ダ

イナミクスが小さく（時定数が大きい），微少なので，そ

のダイナミクスを表す線形のシステムモデルを精度よく

作ることができる．この結果，複合航法システムにおい

ては，カルマンフィルタでドリフト誤差を推定し，それ

を INS計算から除去することで，高い航法精度を維持し

た長時間の航法が可能となる．

　精度予測においても同様に，INS誤差の推定精度を予

測することで，線形の枠組み内で理論精度を計算するこ

とができる．カルマンフィルタを誤差推定のツールとし

て用いる場合，その推定精度はリカッチ方程式に従う誤

差共分散行列の要素として現れる．線形化されたフィル

タのシステムモデル，観測モデルが現実のダイナミクス，

キネマティクスを正確にモデル化していれば，誤差共分

散行列から求められる推定精度も，現実の精度の統計値

を正確に表している．この方法で精度予測することを一

般に共分散解析と呼ぶ．共分散解析によりDGPS/INS複

合航法システムの理論精度を正確に求められるかは，推

定される誤差（INSのドリフト誤差と観測データとして

用いられるGPSの誤差）のシステムモデルと観測モデル

をいかに正確に構築するかによっている．

　システムモデル，観測モデルの正確さには２つの観点

がある．１つは線形近似の精度，１つは線形化後のモデ

ル記述の精度である．DGPS/INS複合航法の場合，微少

な INS誤差（例えば 500海里飛行する間に，１海里の誤

差が出たとしてもその比率は１/500である）を推定する

ので線形近似の精度は高い．したがって，本研究では線

形の枠組み内でのモデルの高精度化を問題とし，線形近

似の精度は問わない．

　モデル記述の精度は，その誤差を表す状態量を細かく

分割していけばいくほど精度が向上する．本研究では，誤

差モデルの構築に関して，最新の技術成果を用い，明か

でないものは実験データでそれを補い，信頼性の高い理

論精度解析の手法を提案することを目的とする．した

がって，誤差を表す状態量もそれなりの次元を持つこと

が予想される．しかし，オンボードで実時間の航法計算

を行うといった観点からは，ドリフト誤差を正確に推定

するためといってもモデル化できる状態量の数には自ず

から制限がある．そこで共分散解析を行う場合には，不

十分な誤差モデルを持つ搭載カルマンフィルタ（オン

ボードで動作）で INSのドリフト誤差などを推定したと

き，できるだけ正確にモデル化された誤差モデルからみ

ると，その推定精度を表す誤差共分散行列はどのように

して計算されるか一般的なアルゴリズムを導出しておく

必要がある．

　第２章で定式化したカルマンフィルタのアルゴリズム

に従って，状態量を推定するとしたときに，その推定誤

差を以下の式で定義する．

　X tk = X tk – X tk （3. 1-1）

ここで，X̂（tk）および X（tk）は

　X tk = xk, 0
T （3. 1-2）

　X tk = xk, xs_err tk
T （3. 1-3）

と定義する．変数xkはDGPS/INS複合航法システムにお

いて搭載カルマンフィルタで推定される状態量であり，

xs_errは搭載フィルタでは推定されないが，状態量xkの推

定精度に影響を与える誤差源を表す．それぞれ，̂  は推定

値を表し，その他の変数は真値である．また，（3. 1-2）式

で定義された推定値において， xs_errに対応する量は航法

フィルタで状態量として選択していないので，最適推定

値を 0と仮定する．

　時刻tk－1からtkまで時間更新したときの推定誤差は（2.

3-8）式より，

　

X tk
– = X tk

– – X tk

= W TF * tk, tk + 1 WX tk – 1
+

– F tk, tk + 1 X tk + 1 + w tk – 1
　　　（3. 1-4）

となる．ここで，観測データが入る前の推定値をX̂（tk）
－と

し，観測データを処理したあとの推定値をX̂（tk）
＋としてい

る．またF *は，変数xkに関して搭載フィルタで仮定して

いる時間更新のための遷移行列であり，Fは xs_errも含め

た変数X（tk）に関する遷移行列で，これは現実の誤差の

伝播を正確にモデル化した真値である．変数Wは次元を

変換するための行列で，フィルタで扱う状態量をm次元，

xs_errも含めた全体システムを n次元とすると以下のよう

に定義される．
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W =

n

1 0 0 0 0
0 1 0 0 0

0
0 0 1 0 0

m （3. 1-5）

したがって，時間更新時の誤差共分散行列は，

　

P tk
– = E X tk

–X tk
–T

= E

W TF * tk, tk – 1 WX tk – 1
+

+ DF tk, tk – 1 X tk – 1
+ – w tk – 1

W TF * tk, tk – 1 WX tk – 1
+

+ DF tk, tk – 1 X tk – 1
+ – w tk – 1

T

　　 （3. 1-6）

となる．ここで DF は以下のように定義する．

　DF tk, tk – 1 = W TF * tk, tk – 1 W – F tk, tk – 1 　　 （3. 1-7）

今，

　
V tk = E X tk X tk

T

U tk = E X tk X tk
T （3. 1-8）

とすると，（3. 1-6）式はこれらの変数を用いて，

　

P tk
– = W TF * tk, tk – 1 WP tk – 1

+ W TF * tk, tk – 1 W T

+ W TF * tk, tk – 1 WV tk
+ TDF tk, tk – 1

T

+ DF tk, tk – 1 V tk
+ W TF * tk, tk – 1 W T

+ DF tk, tk – 1 U tk DF tk, tk – 1
T + Q tk, tk – 1

（3. 1-9）

と表される．共分散行列U，Vの時間更新もその定義より，

　
V tk

– = F tk, tk – 1 V tk – 1
+ W TF * tk, tk – 1 W T

+ F tk, tk – 1 U tk – 1 DF tk, tk – 1
T – Q tk, tk – 1

（3. 1-10）

　U tk = F tk, tk – 1 U tk – 1 F tk, tk – 1
T + Q tk, tk – 1

（3. 1-11）

と計算される．

なお，（3. 1-4）式において航法フィルタで仮定した遷移

行列F *が，真の伝播モデルFのm行m列部分の内容と等

しいとき（すなわち，搭載フィルタのモデルと真のモデ

ルの次元のみが違うとき），WTF *Wを F と置き換えるこ

とができる．そのとき，

　DF tk, tk – 1 = 0 （3. 1-12）

　P tk
– = F tk, tk – 1 P tk – 1

+F tk, tk – 1
T + Q tk, tk – 1

（3. 1-13）

と簡単化される．

　観測データが入力された後， （2. 3-11）式にしたがって

観測更新を行ったときの推定誤差は，（2. 3-10）式で定義

された観測方程式を用いて，

　

X tk
+ = X tk

+ – X tk

= X tk
– + W Tkk

* zk – hk
*TWX tk

– – X tk

= I – W Tkk
*hk

*TW X tk
–

– I – W Tkk
*hk

TW X tk +W Tkk
*vk

= I – W Tkk
*hk

*TW X tk
–

– W Tkk
*Dhk

TX tk +W Tkk
*vk

（3. 1-14）

となる．ここで kk
*と hk

*は，それぞれ搭載フィルタで用

いるカルマンゲインと観測行列である． またhkは，状態

量xs_errも考慮した真の観測行列である． hk
*とhkには以下

の関係がある．

　Dh k = W Thk
* – h k

（3. 1-15）

このときの誤差共分散行列は，

　
P tk

+ = E

I – W Tkk
*hk

*TW X tk
–

– W Tkk
*Dhk

TX tk + W Tkk
*vk

I – W Tkk
*hk

*TW X tk
–

– W Tkk
*Dhk

TX tk + W Tkk
*vk

T 　　 （3. 1-16）

と表される．（3. 1-8）式の定義を利用すると，

　

P tk
+ = I – W Tkk

*hk
*TW P tk

– I – W Tkk
*hk

*TW T

– I – W Tkk
*hk

*TW V tk
– TDhk

Tkk
* TW

– W Tkk
*Dhk

TV tk
– I – W Tkk

*hk
*TW T

+ W Tkk
*rkhk

*TW

（3. 1-17）

となる．また行列 Vの観測更新は，

　V tk
+ = V tk

– I – W Tkk
*hk

*TW T– U tk Dh kkk
* TW

（3. 1-18）

である．Uは，真値に関する共分散行列なので観測デー
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タによる更新はない．

　時間更新の時と同じく，搭載フィルタで仮定している

観測行列が，真の観測行列の 1行からm行までの内容と

等しいとき（すなわち，搭載フィルタのモデルと真のモ

デルの次元のみが違うとき），WThk
*はhkと置き換えても

よい．そのとき，

　Dh k = 0 （3. 1-19）

　
P tk

+ = I – W Tkk
*hk

T TP tk
– I – W Tkk

*hk
T T

+ W Tkk
*rkkk

*TW
　（3. 1-20）

と簡単化される．また，（3.1-19）式が満たされなくても，

観測更新で^X（tk）のm＋ 1から n次の項が 0に固定されて

いればやはり，（3. 1-20）式が適用できる．

　以上より，線形近似が成立する前提のもと，搭載フィ

ルタの時間更新，観測更新それぞれについて，（3. 1-9）式

と（3. 1-20）式を用いて推定精度を表す誤差共分散行列

を計算することができる．その際，真の誤差モデルのダ

イナミクスを表す遷移行列F（tk, tk-1），観測行列 hk，プロ

セスノイズの共分散行列Q（tk, tk-1），観測ノイズの共分散

行列 rkを精度よくモデル化することが，複合航法システ

ムの理論精度予測を正確に行うために重要である．これ

については次節以降で述べる．

３．２　提案する複合航法センサの誤差モデル

３．２．１　GPS誤差モデル 17）

　本研究では，観測データとしてシュードレンジ，デル

タレンジ，搬送波位相を考慮する．ここでは，それぞれ

の観測データに含まれる誤差をモデル化する．

　シュードレンジを観測データとして用いる場合，本研

究では以下の誤差を考える．

� SAによる誤差（dSA）

�電離層遅延による誤差（diono）

�対流圏遅延による誤差（dtrop）

�受信機クロック誤差（dt3）

�受信機の観測誤差（dr）

ただし，（）内は，（2. 2-5）式で用いた変数である．

さらに搬送波位相では，位相アンビギュイティも誤差と

してモデル化する．

�搬送波位相アンビギュイティ（n）

同様に（）内は，（2. 2-10）式で用いた変数である．

�　SAモデル

　SAは，放送暦に含まれるGPS衛星の位置情報とクロッ

ク誤差情報に，故意に誤差を入れたもので航法精度を悪

化させる．したがって，SAを正確にモデル化するために

は真のGPS衛星の位置，クロックのGPSタイムからのず

れを推定し，それと放送暦の値とを比較する必要がある．

しかし，真の軌道暦を推定するためには世界中に受信機

を設置して，同時にGPSの観測を実施しなければならず

容易ではない．またSAによる誤差は，最終的にはレンジ

誤差となって航法計算に現れるので，衛星位置，クロッ

ク個別にモデル化しても測位精度の予測には有効でない．

ここでは，航法性能を予測するとの立場から，レンジ誤

差となった SAをモデル化する．

　SAによるレンジ誤差を実験的に観測するためには，（2.

2-5）式で示したシュードレンジに関する観測方程式のう

ち，SAによるレンジ誤差以外のすべてをもとめ，以下の

計算をする．

　
dSA = r t3 – r t3 – r sv T2

– dsag – diono – dtrop – c dt3 – Dt2
（3. 2-1）

（3. 2-1）式右辺において，r（t3） は観測データ，第二項と

dsagは定点に設置された受信機の位置から正確に計算する

ことができる．また，Dt2も放送暦から計算できる．その

結果，dSAを計算する上での誤差源となるのは，大気遅延

量と受信機のクロック誤差のみである．このうち大気遅

延量は，あとに述べるGPSに関する最新の知見から得ら

れたモデル式で計算する．一方，受信機のクロック誤差

は，各衛星のシュードレンジに共通の誤差なので，航法

計算で行うのと同様の観測残差の２乗和が最小になるよ

う推定する．

　図３．２－１は，（3. 2-1）式に基づき地上定点でSAを

実験的にモニタした結果である．長時間データを取得で

きた４衛星（PRN 1，PRN 5，PRN 6，PRN 20）について

示した．横軸はGPSタイムであるが，3,600秒で割った剰

余である．図中に，各衛星の SAの標準偏差を示したが，

20.4 m ～ 34.8 mと公称値の 30 mとほぼ対応がとれてい

る．図３．２－２は，各衛星のSAを正規化して，その電

力密度を計算したものである．どの周波数帯にSAが分布

しているか分かる．これをみると，0.006 Hzまでに一つ

の山があり，0.015 Hzまでにもう一つの山があることが

分かる．それぞれ１次のマルコフ過程で近似すると，対

応する時定数は 167秒と67秒となり，長周期と短周期の

誤差が含まれていることが予測される．

　その後も同様の方法で，継続的にSAの実験データを取

得してモデル化を行った結果，SAを短周期と長周期の１

次マルコフ過程の和として表すものとし，

　dSA = dSA_S + dSA_L （3. 2-2）
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　dSA_S = – 1
TSA_S

dSA_L + wSA_S （3. 2-3）

　dSA_L = – 1
TSA_L

dSA_L + wSA_L （3. 2-4）

とした．上記モデルのパラメータは実際のGPS信号の受

信実験から，表３．２－１で示す値を採用した．

�　電離層遅延

　電離層遅延とは，電離層を電波が通過する際にその群

速度（変調波の速度）が遅くなることに起因するレンジ

図３．２－１　地上定点でモニタした SA

図３．２－２　SAの電力密度

This document is provided by JAXA.
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測定の誤差である．ただし，搬送波位相データを使用す

る場合は，群速度ではなく搬送波の位相速度の電離層内

における変化が問題になり，これは逆に電離層内で速く

なる．その結果，シュードレンジと搬送波位相の遅延量

は正負反対となる．それぞれのレンジ誤差の大きさは，電

波の中心周波数と経路に沿った総電子量（TEC, Total Elec-

tron Content）によって決まり，以下の式で計算される．

　diono = 40.3
f 2

Nedr
0

R

（3. 2-5）

ここで，Neは局所電子密度で，伝搬経路に沿った積分値

が TECとなる．

　しかし，Neは位置，時間帯，太陽活動の周期によって

様々に変化し，（3. 2-5）式で計算できるよう表せない．そ

こで，実験的にGPSにおけるdionoの値を計測し，モデル

化する必要がある．G P S の最新の知見によれば，

Klobucharのモデル 18）が扱いやすく比較的精度が高いと

されている．これは，天頂方向の遅延量を，局所時刻の

午後２時を最大とするサイン曲線でモデル化したもので，

その周期と振幅は３次の多項式で計算される．GPS衛星

からの放送暦にはこの多項式の係数が電離層遅延パラ

メータとして含まれているので計算に利用することがで

きる．このモデルにより計算された遅延量は実際の値に

対して 50％程度の精度と言われている 19）．これはパラ

メータが全世界同一であり，更新周期も数日以上と長い

ためである．

　本研究では，60秒ごとにKlobucharのモデルを用いて

電離層遅延を計算し，その間はコンスタント・バイアス

とした．すなわち，

　diono_i = 0 （3. 2-6）

　diono_i t k = fiono Ei, Ai （3. 2-7）

である．ここで，diono_iは i番目のGPS衛星の電離層遅延，

Ei，Aiはそれぞれ，ユーザから i番目のGPS衛星を見たと

きの仰角，方位角である．fionoは， Klobucharのモデルに

基づき電離層遅延量の大きさを計算するための関数で，

天頂方向以外の遅延量の計算には，GPS衛星の仰角をパ

ラメータとするマッピング関数を使う．Klobucharのモデ

ルの詳細については付録３に示した．

　本研究のモデルの特長は，衛星ごとに電離層遅延を状

態量として定義することである．電離層はその局所電子

密度からみると，高度 400～ 500 kmにその中心がある．

今，２つのGPS衛星が30°離れた方向に見えるとすると，

それぞれの衛星から来るGPS信号は，電離層では 200～

300 km離れた位置を通過することになる（図３．２－

３）．この程度の距離が離れると電離層遅延は互いに無相

関であるといってよく，誤差モデルは各衛星との観測

データごとに定義する必要がある．

�　対流圏遅延

　対流圏遅延は，大気と真空中におけるマイクロ波の屈

折率の違いから生じる電波経路長の変化によって引き起

表３．２－１　SAモデルで用いたパラメータ値

図３．２－３　電離層とGPS信号の伝搬経路
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こされる．この変化は，変調波，搬送波に依らないので

シュードレンジ，搬送波位相とも同じ遅延量を含む．

　大気中の電波の屈折率 nは，20 GHzより低い周波数の

マイクロ波に対して以下の式で与えられる．

　n – 1 = 0.776PT + 3.73 · 103 e
T 2

· 10– 6
（3. 2-8）

ここで，Pと eは Pa単位で表した気圧及び水蒸気の分圧

である．Tは温度でK単位で表されている．（3. 2-8）式の

うち，右辺第１項は気圧と気温のみに依存する項である

からドライ項，第２項は水蒸気分圧に依存するから

ウェット項と呼ぶ．

　屈折率 nではなく，実際のGPSの遅延量 dtropが計算で

きるモデルとして精度が高いものに， Saastamoinenのモデ

ルがある20）．これは（3. 2-8）式のドライ項とウェット項

の両方を含むもので，気圧，気温，水蒸気分圧をパラメー

タとする関数である．本研究では，電離層と同じく60秒

ごとに計算されるコンスタント・バイアスであると仮定

し，以下のモデルを使用する．

　dtrop_z = 0 （3. 2-9）

　dtrop_z tk = ftrop P, T, e （3. 2-10）

　dtrop_i t k = M trop Ei dtrop_z tk （3. 2-11）

ここで， dtrop_zは天頂方向の対流圏遅延， dtrop_iはi番目の

GPS衛星の対流圏遅延である．

　 本研究のモデルの特長は，対流圏遅延を計算するため

の状態量として，衛星数には関係なく天頂方向の遅延量

のみの一状態量を考えていることである．これは，電波

の屈折率に影響を与える大気の層は，せいぜい数十kmま

での高度であるから，電離層遅延とは異なり，それぞれ

の衛星の観測データに含まれる対流圏遅延量は，互いに

強い相関をもっているためである（図3. 2-4）．そして，各

衛星ごとの対流圏遅延は，天頂方向に関するマッピング

関数Mtropを介して求める．マッピング関数Mtropとしては

CfA-2.2のマッピング関数を用いた21）．これらの詳細は

付録３で述べる．

�　受信機クロック誤差

　受信機クロックのGPSタイムからのオフセットdt3は，

受信機の各チャンネルで共通の値をもつので，通常は未

知変数として推定される対象となる．したがって，その

ダイナミクスを正確にモデル化することは非常に重要で

ある．従来は，クロック誤差を時刻バイアスとドリフト

（周波数のバイアス）の２次元でモデル化することが多

かったが，本研究では実際のクロックのデータをもとに
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こされる．この変化は，変調波，搬送波に依らないので

シュードレンジ，搬送波位相とも同じ遅延量を含む．

　大気中の電波の屈折率 nは，20 GHzより低い周波数の

マイクロ波に対して以下の式で与えられる．

　n – 1 = 0.776PT + 3.73 · 103 e
T 2

· 10– 6
（3. 2-8）

ここで，Pと eは Pa単位で表した気圧及び水蒸気の分圧

である．Tは温度でK単位で表されている．（3. 2-8）式の

うち，右辺第１項は気圧と気温のみに依存する項である

からドライ項，第２項は水蒸気分圧に依存するから

ウェット項と呼ぶ．

　屈折率 nではなく，実際のGPSの遅延量 dtropが計算で

きるモデルとして精度が高いものに， Saastamoinenのモデ

ルがある20）．これは（3. 2-8）式のドライ項とウェット項

の両方を含むもので，気圧，気温，水蒸気分圧をパラメー

タとする関数である．本研究では，電離層と同じく60秒

ごとに計算されるコンスタント・バイアスであると仮定

し，以下のモデルを使用する．

　dtrop_z = 0 （3. 2-9）

　dtrop_z tk = ftrop P, T, e （3. 2-10）

　dtrop_i t k = M trop Ei dtrop_z tk （3. 2-11）

ここで， dtrop_zは天頂方向の対流圏遅延， dtrop_iはi番目の

GPS衛星の対流圏遅延である．

　 本研究のモデルの特長は，対流圏遅延を計算するため

の状態量として，衛星数には関係なく天頂方向の遅延量

のみの一状態量を考えていることである．これは，電波

の屈折率に影響を与える大気の層は，せいぜい数十kmま

での高度であるから，電離層遅延とは異なり，それぞれ

の衛星の観測データに含まれる対流圏遅延量は，互いに

強い相関をもっているためである（図３．２－４）．そし

て，各衛星ごとの対流圏遅延は，天頂方向に関するマッ

ピング関数Mtropを介して求める．マッピング関数Mtropと

してはCfA-2.2のマッピング関数を用いた 21）．これらの

詳細は付録３で述べる．

�　受信機クロック誤差

　受信機クロックのGPSタイムからのオフセットdt3は，

受信機の各チャンネルで共通の値をもつので，通常は未

知変数として推定される対象となる．したがって，その

ダイナミクスを正確にモデル化することは非常に重要で

ある．従来は，クロック誤差を時刻バイアスとドリフト

（周波数のバイアス）の２次元でモデル化することが多

かったが，本研究では実際のクロックのデータをもとに

そのダイナミクスを同定する．

　図３．２－５は，GPS受信機で一般的に使用される温

度制御型の水晶発振器（TCXO, Temperature Controlled

Crystal Oscillator）の短期安定度を計測し（図中，○点，日

本電波工業製，OREX搭載GPS受信機で使用されたもの
22）），それを実線で結んだものである．短期安定度は，以

下の式で計算した．

　sclk_short t = fk + 1 – fk
2 / 2 （3. 2-12）

ここで，＜＞は相平均を表す．また正規化されたクロッ

ク周波数（クロック出力を中心周波数で割ったもの）の

時刻 kにおけるt秒間の平均値を -fkとする．さらに時刻 k

と時刻 k＋1との時間差もtである．また，表３．２－２

に短期安定度，周波数誤差電力密度，位相誤差電力密度

の数学的関係を示す．

　図３．２－５より，実際の TCXO誤差は単に時刻バイ

アスとそのドリフトではなく，位相ホワイトノイズ，周

波数ホワイトノイズ，周波数フリッカーノイズ，周波数

ランダムウォークが合わさったものであることが分かる．

そして，それぞれの誤差が顕著になる時定数は異なって

いる．実データより，通常の GPS受信機で使用される

TCXOでは，受信機の追尾ループのバンド幅（0.1 Hz ～

10.0 Hz程度）から考慮しなければならない誤差源は，周

波数ランダムウォーク，フリッカーノイズの２種類であ

図３．２－４　対流圏とGPS信号の伝搬経路
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ることが分かる．

　本研究で用いる受信機クロック誤差のダイナミクスモ

デルを以下に示す．

　
d
dt

dt3
nr
n f1
n f2

=

0 1 k f k f

0 0 0 0
0 0 – 1 / T1 0
0 0 0 – 1 / T2

dt3
nr
n f1
n f2

+
0

wnr

k 1wnf

k 2wnf

（3. 2-13）

ここで，nrは周波数ランダムウォーク，wnrはランダム

ウォークを励起するノイズ，nf1，nf2はフリッカーノイズ，

そして wnfはフリッカーノイズを励起するノイズである．

また，（3. 2-13）式で定義された４つの変数をまとめて，

　dclk = dt3, nr, n f1, n f2
T （3. 2-14）

とする．

�　受信機の観測誤差

　GPS信号が受信機アンテナに到達してから生じる誤差

として，受信機の観測誤差がある．観測誤差は大きくマ

ルチパス誤差drm，dfm，受信機バイアスdrb，dfb，受信

図３．２－５　水晶発振器の短周期安定度

表３．２－２　クロックの誤差源とその数学モデル
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機ノイズ drn，dfnに分けられる．すなわち，

　
シュードレンジ：dr= drm + drb + drn

　　搬送波位相：df= dfm + dfb + dfn
（3. 2-15）

である．このうち，受信機ノイズはスムージング技術で

小さくすることができるが，それ以外は除去できずに残

る．

a．マルチパス誤差（drm，dfm）

　マルチパス誤差は，GPS信号が地面や構造物に反射し

てからアンテナに到達したものと，ダイレクトに受信さ

れたものとが混じりあって受信機内で処理されるために

生じる誤差である．マルチパスを含んだGPS信号は以下

のように書くことができる．

　Sm t = AC f t cos w Lt + f + aAC f t – d cos w L t – d + f

（3. 2-16）

ここで，Aは信号の振幅，Cf（t） はC/Aコードなどレンジ

測定のためのコード信号，wLは搬送波の周波数，fは搬

送波の位相である．aはマルチパス信号の振幅を決める

スケール値，dは反射などによる信号の到達時間の遅れで

ある．（3. 2-16）式ではマルチパス信号は１つしかないが，

実際は様々な経路で混入してくるので複数の信号の和と

なる．aは通常１よりも小さい．これは，反射波は直線偏

波となり右旋偏波用のGPSアンテナではゲインが３dB下

がること，通常反射波はアンテナの下面方向から入射す

るがこの方向のアンテナ・ゲインが低いこと，などによ

る．

　マルチパスが存在するときの誤差は，そのマルチパス

の振幅aA，時間遅れd，レンジ測定に使用するコードCf

（t）と，そのときの信号処理の方法によって異なってく

る．周波数wLは，通常の信号処理ではノンコヒーレント

（non-coherent）で動作するよう設計されるので影響ない．

マルチパスの振幅aAは，アンテナの性能，設置環境等に

よって変わる．時間遅れ dは，いろいろな信号の到達経

路が考えられるので，ダイレクトの信号と相互相関のな

くなるまで（PRNコードの場合，1.5チップ遅れ）すべて

のケースを考えなければならない．信号処理で影響を与

えるのは，追尾ループの位相誤差検出器（discriminator）

の構成で，これをどう設計するかで出力誤差が変わる．例

えば，従来のC/Aコード受信機では最大60 m程度のマル

チパス誤差もありえたのが，同じ条件でも狭域相関器

（narrow correlator）付きの受信機では最大 10 m，さらに

マルチパス除去機能を付加すると最大３m程度と，受信

機技術の進歩で性能が向上した 23）．

　以上のように，信号環境，受信機の設計によってマル

チパス誤差は変わるので，全ての実データに通用するモ

デルの作成は不可能である．本研究では，マルチパス誤

差のモデルとして，誤差の大きさ smと時定数 Tmで決ま

る１次マルコフ過程を採用する．すなわち，i番目の衛星

のマルチパス誤差 drm_i（dfm_iについても同じ）は，

　
drm_i = – 1Tm

drm_i + wm_i

Ps wm_i = 2sm
2 / Tm

（3. 2-17）

と表される．ここでPsは，プロセスノイズの電力密度（各

衛星共通とした）である．smとしては，実データから，

シュードレンジの場合は 0.3 m～ 60 m程度，搬送波位相

の場合は0.3 cm～1.0 cm程度であると考えられる．また，

Tmとしては数十秒から数百秒を考える．

　このモデルの特長は，全ての衛星についてマルチパス

誤差の状態量を定義することである．これは，受信衛星

の方向により，マルチパスの値がまったく異なるという

実データに基づくものである．

b．受信機バイアス（drb，dfb）

　各GPS衛星までの測定レンジに含まれるバイアスで，

その値がそれぞれ異なり，クロックバイアスのなかに入

れられないものに受信機のチャンネル間バイアスと，搬

送波位相のアンビギュイティがある．チャンネル間バイ

アスは，GPS信号が受信機のなかで各チャンネルごとに

分けられた後に生じるバイアス誤差であるが，近年の受

信機では分割したあとの処理がすべてディジタルで行わ

れるため，その大きさは無視できるほど小さい．したがっ

て，本研究ではモデル化していない．

c．受信機ノイズ（drn，dfn）

　観測量に含まれるノイズは，信号処理の過程で生じる

熱雑音によって励起されるもので，平均値０のランダム

雑音である．その生成要因が明らかなため，大きさも理

論的に計算できる．すなわち，受信機の追尾ループのパ

ラメータを用いて以下のように計算できる 24）．

　sr = D
BDN0d
2C

1 +
2BIFN0

C 2 – d
（3. 2-18）

搬送波位相の場合は，

　sf = l
BCN0
2C

1 +
BIFN0
4C

（3. 2-19）
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ここで，C/N0はGPS信号の受信機における信号対雑音電

力密度比，D はPRNコード（測距のためのC/Aコードな

ど）の１チップの長さ，l は搬送波の一波長の長さ，BIF

は受信機中間周波数部のバンド幅，BD はディレイロッ

ク・ループのバンド幅，BC はコスタス・ループのバンド

幅である．また，（3. 2-18）式においてdは，ディレイロッ

ク・ループの相関器において，受信機時計より位相を進

めて PRNコードを作成した Early信号と位相を遅らせて

PRNコードを生成したLate信号の位相差（単位はコード

の１チップ）を示したもので，その値は１～0.1程度の値

を取り，受信機の設計方法によって異なる．

　実際の観測雑音の大きさは，受信機の性能（C/N0），処

理方式の違い（BIF，BD，d）により異なるが，現在市販

されている受信機では，

　sr » 0.5 m （3. 2-20）

　sf » 5 mm （3. 2-21）

程度の性能がある．

　本研究では，観測雑音をガウス性の白色雑音として，

シュードレンジに関して，

　drn = N 0, sr （3. 2-22）

搬送波位相に関して，

　dfn = N 0, sf （3. 2-23）

でモデル化した．

�　搬送波位相アンビギュイティ

　搬送波位相を観測量として使う場合は，整数倍波長分

の位相のアンビギュイティを考慮しなければならない．

アンビギュイティは，搬送波の追尾ループが連続的に

GPS信号を受信している間は一定である．したがって，こ

こではコンスタント・バイアスとしてモデル化した．す

なわち，i番目の衛星データのアンビギュイティは，

　ni = 0 （3. 2-24）

ただし，追尾ループが信号捕捉を失敗した場合（ロック

ロスまたはサイクルスリップ）は，アンビギュイティの

値は変化するため，バイアス値を再設定する．

　以上�～�をまとめ，GPS誤差モデルを，（2. 3-1）式

の形で表現すると，次のようになる．

　xGPS_err = FGPS_errxGPS_err + wGPS_err （3. 2-25）

ただし，

　xGPS_err = dclk, dSA_S, dSA_L, d iono, dtrop_z, drrm, n T （3. 2-26）

　dSA_S = dSA_S_1, dSA_S_2, , dSA_S_nc
T （3. 2-27）

　dSA_L = dSA_L_1, dSA_L_2, , dSA_L_nc
T （3. 2-28）

　d iono = diono_1, diono_2, , diono_nc
T （3. 2-29）

　drrm = drm_1, drm_2, , drm_nc
T （3. 2-30）

　n = n1, n2, , nnc
T （3. 2-31）

である．ここでncは受信機のチャンネル数を示している．

また，wGPS_errの詳細は，各誤差源の説明で述べたとおり

である．

　また，システム行列FGPS_errは，

　
FGPS_err =

Fclk 0 0 0 0 0 0
0 FSA_S 0 0 0 0 0

0 0 FSA_L 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 Fm0
0 0 0 0 0 0 0

（3. 2-32）

ただし，

　
Fclk =

0 1 k f k f

0 0 0 0
0 0 – 1 /T1 0
0 0 0 – 1 /T2

（3. 2-33）

　
FSA_S =

– 1
TSA_S

0 0

0
0

0 0 – 1
TSA_S

nc
（3. 2-34）

　
FSA_L =

– 1
TSA_L

0 0

0
0

0 0 – 1
TSA_L

nc
（3. 2-35）
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Fm =

– 1Tm
0 0

0
0

0 0 – 1Tm

nc
（3. 2-36）

である．

　（3. 2-26）式で定義された状態量を用いて，GPS観測量

の誤差をまとめると，i番目のGPS衛星とのシュードレン

ジに関しては，

　
rerr = cdt3 + dSA_S_i + dSA_L_i + diono_i

+ M trop Ei dtrop_z + drm_i + drn_i
（3. 2-37）

搬送波位相に関しては，

　ferr =
fL
c

cdt3 + dSA_S_i + dSA_L_i – diono_i

+ M trop Ei dtrop_z + dfm_i + dfn_i
+ ni （3. 2-38）

となる（ノイズは大きさを距離の単位で表したので｛　｝

内に入ることに注意）．

３．２．２　DGPS誤差モデル

　第２章のDGPSの定式化において，（2. 2-14）式および

（2. 2-15）式では簡単化のため，主な誤差源は２つの観測

量を引き算することで完全に消去されると仮定した．し

かし，実際は完全に消去されるわけでなく，残った誤差

源がDGPSの航法精度を左右する重要な要因になる．し

たがって，正確に航法精度を予測するためにはそれぞれ

の誤差源がどの程度残るか見通すことのできる誤差モデ

ルを作る必要がある．

　誤差が完全に消去されない原因は，２つの観測量が同

一地点で，同一時刻に取得されたデータではないからで

ある．したがって，DGPSで残る誤差源の大きさは，２つ

のデータを取得する２地点間の距離と２つのデータの取

得時刻差の関数となる．

�　DGPSにおける SA

　SAは，（3. 2-3）式と（3. 2-4）式で示すように時間の関

数である．したがって異なる時刻でのSAは違う値をもつ

（SAには，GPS衛星の軌道位置誤差の成分も含まれてお

り，２地点間の距離が長いと同一時刻でもSAは違う値を

もつ．しかし，その影響は時刻差によるものと比較して

小さいのでここでは考えない）．DGPSのように２地点以

上のGPSデータの差分をとる場合，時刻同期ができてい

ないと完全に SAの効果を取り去ることができない．

　そこで本研究では，DGPSの精度を予測する際には，差

分をとる２局でのデータの時間差Dtを関数とするマッピ

ング関数を定義し，DGPSにおける誤差源の影響度（除去

されずに誤差が残る割合）をもとめる．これにより，よ

り精密な航法精度予測ができる．

　マッピング関数は，SAの詳細が公開されていないの

で，実データを使って実験的に決める．ここでは，３．３．

１節�項と同様の方法でRTCM（Radio Technical Commis-

sion for Maritime Services）の 104委員会が実験的に求め

た，以下のモデルを使用する．

　M SA = 6.1 · 10– 5Dt 2 + 1.1 · 10– 5Dt （3. 2-39）

�　DGPSにおける電離層遅延

　DGPSでは，電離層遅延量の値そのものより，基準局と

ユーザとの２点間での遅延量の差が精度に影響する．こ

の空間相関を表すマッピング関数を本研究では，

Klobucharが北米で行った電離層遅延量計測の実験結果25）

から読みとり，以下のようにモデル化する．

　M iono = asolar 0.0011d （3. 2-40）

ここで，dは２点間の距離（km），asolarは太陽活動の強弱

を示すスケール値で通常は１，最大活動期には２とする．

�　対流圏遅延　

　対流圏遅延も同様にDGPSでは絶対値そのものより，

基準局とユーザとの２点間での遅延量の差が精度に影響

する．ただし，対流圏遅延量の差は電離層遅延と違って，

単純な距離の関数というより，それぞれの地点での気圧，

温度，水蒸気分圧の差と考えた方がよい．これは，本研

究の一環で実施した飛行実験で，高度方向の遅延量の差

が水平方向よりも大きかったことからも予測できる．

　したがって，本研究ではDGPSにおいて単純にGPS観

測量の差を取るのではなく，対流圏遅延を（3. 2-11）式

に基づいて補正してから差分を取るアルゴリズムを提案

する．その際，とくに高度方向は，気圧，気温，水蒸気

分圧が急激に変わるので，その変動を対流圏遅延の補正

で考慮しなければならない．高度方向の気圧，気温，水

蒸気分圧の変動モデルの詳細については付録３に示す．

　本研究で用いる誤差モデルも上記の航法アルゴリズム

と対応をとる必要がある．ここでは，対流圏遅延の補正

後は距離とは関係ない一律の補正誤差が残るとし，その

値を実験結果 26）で得たデータより，遅延量の 0.5％とし

た．その結果，DGPSでの対流圏遅延のマッピング関数

は，
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　M trop_dgps = 0.005 M trop Ei （3. 2-41）

となる．

�　DGPSにおける受信機クロック誤差

　（2. 2-14）および（2. 2-15）式より，DGPSでは独立な

２局の受信機クロックの差を新たなクロック誤差とおい

て推定する．したがって，クロック誤差のモデルは統計

的に２つの誤差を足しあわせたもの，すなわち倍になる．

ただし，基準局のクロックとして，水晶ではなく原子時

計を使う場合は，図３．２－５で示した安定度が２桁程

度下がるので，ユーザのクロック誤差が支配的と考えて

よい．その場合は，マッピング関数は１のままである．

�　DGPSにおける受信機の観測誤差

　同様に２局の受信機誤差の足し合わせであるが，基準

局は地上の定点にあるのでデータのスムージングが容易

である．また，設置地点を慎重に選ぶことで，マルチパ

スの影響も軽減される．そのため，受信機誤差もユーザ

の受信機によるものが支配的であると考え，マッピング

関数は１とする．

�　DGPSにおける搬送波位相アンビギュイティ

　（2. 2-15）式より，２つのアンビギュイティの足し算と

なるが，整数定数である点は変わらない．したがってマッ

ピング関数は１とする．

　以上�～�をまとめて，DGPSにおける観測量の誤差

を以下のように表す．シュードレンジに関しては，

　
rerr_dgps = cdt3 + M SA dSA_S_i + dSA_L_i + M iono diono_i

+ M trop_dgps dtrop_z + drm_i + drn_i

（3. 2-42）

搬送波位相に関しては，

　ferr_dgps =
fL
c

cdt3 + M SA dSA_S_i + dSA_L_i

– M iono diono_i + M trop_dgps dtrop_z

+ dfm_i + dfn_i

+ ndgps_i

（3. 2-43）

となる．

３．２．３　INS誤差モデル

　INSの構成は，ここで考えるストラップダウン型の場

合，加速度計とジャイロからなる慣性センサ（IMU，Inertial

Measurement Unit）と，INS航法計算のためのアルゴリズ

ムに分かれる．ここでは，それぞれについて誤差モデル

を考える．

� 慣性センサ誤差モデル

　慣性センサの誤差を考える場合，センサ・ハードウェ

アの特性を考慮しなければならない．本研究ではジャイ

ロとしてリングレーザ・ジャイロを前提に誤差モデルを

構築する．

　リングレーザ・ジャイロは，リング・レーザ共振器内

のレーザの振動数が，回転中は右回りと左回りで異なる

ことから回転速度を計測する．その構造から，従来の機

械式ジャイロと異なり，G感誤差がないことが特長であ

る．

　本研究では慣性センサの誤差として，センサ軸のアラ

イメント誤差，スケールファクタ誤差，ゼロ点オフセッ

ト（バイアス），ノイズのみを考え，G感誤差やG2感誤差

は考慮しない．これを数学モデルで表すと以下のように

なる．

　da =
sax maxy maxz

mayx say mayz
mazx mazy saz

a + b acc + wacc （3. 2-44）

　dww =
sgx mgxy mgxz

mgyx sgy mgyz
mgzx mgzy sgz

ww + b gyro + wgyro （3. 2-45）

ここで，（3. 2-44）式は加速度計誤差，（3. 2-45）式はジャ

イロ誤差を表す．それぞれの式において，m.はアライメ

ント誤差を，s.はスケールファクタを，b.はバイアスを，

w.は出力ノイズを表す．（3. 2-44）～（3. 2-45）式を図示

すると図３．２－６のようになる．

　それぞれの誤差のダイナミクスモデルを以下に示す．

ここでは，アライメント誤差，スケールファクタをコン

スタント・バイアスとし，バイアス誤差を一次マルコフ

過程で近似している．すなわち，

　dm.
dt

= 0 （3. 2-46）

　ds.
dt

= 0 （3. 2-47）

　
db.
dt

=

– 1Tb.
0 0

0 – 1Tb.
0

0 0 – 1Tb.

b. + wb.
（3. 2-48）
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である．また，出力ノイズw. はホワイトノイズでモデル

化する．

　それぞれの誤差の大きさとして以降の理論精度解析で

は，加速度計は各軸とも，ミスアライメント 1× 10－ 5，

スケールファクタ７× 10－ 5，バイアス５× 10－ 4 m/s2，

バイアスの時定数 600秒とし，ジャイロは各軸とも，ミ

スアライメント１×10－5，スケールファクタ７×10－5，

バイアス0.05 deg/h，バイアスの時定数600秒をノミナル

値として使用している．これらの値はすべて，現状の慣

性センサの技術レベルからみた典型的な値である．

　本研究の飛行実験で使用した INSセンサは，リットン

社製のLTN－92の同等品であり，慣性航法用としての性

能を有するリングレーザジャイロを使用している．セン

サの精度は，これをDGPS/INS複合航法システムに組み

込む前に，地上で３軸テーブルを用いて測定した．実験

では，表３．２－３に示すように，ジャイロに関しては

各軸それぞれ０deg/sec，±10 deg/sec，±20 deg/sec，±

30 deg/secの一定の角速度を入力し，加速度計に関しては

各軸それぞれ０ g，± 0.25 g，± 0.5 g，± 0.75 g，±１ g

の一定の加速度を入力した．それぞれのケースとも５分

間，センサのデータを収集している．３軸テーブルはコ

ントラバス社製の電気モータ式のもので，その姿勢精度

は３秒角（約１mrad）である．

　テーブルの姿勢角誤差により，センサには所定外の入

力がある．ジャイロの場合は，地球自転速度の混入とテー

ブルの実験中でのドリフトである．一方，加速度計には

重力の混入がある．また加速度計に関しては，試験にお

いて加速度を入力する方法として地球重力を利用してい

るため，試験地での局所重力異常も入力誤差となる．そ

の結果，入力角速度，入力加速度に表3. 2-3で示すような

図３．２－６　慣性センサの誤差モデル

表３．２－３　３軸テーブル試験におけるセンサ入力と入力誤差
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誤差が含まれる可能性があり，センサの精度を計測する

ときの誤差源となる．これをみると，ジャイロに関して

は，ゼロ入力時のゼロ点オフセットとその安定度を精度

解析で用いている数値と同レベルで同定できることがわ

かる．また，スケールファクタに関しても，精度解析の

パラメータより２桁程度よい精度で同定できる．一方，加

速度計に関してはゼロ入力時のゼロ点オフセットとその

安定度は同定可能だが，スケールファクタに関しては誤

差が大きいことが示されている．とくに試験地での局所

重力異常の値はどの程度かわからないため，この表で示

した数値以上の誤差になる可能性がある．本研究ではこ

れを受けて，ジャイロのスケールファクタとバイアス，加

速度計のバイアスに関して精度解析パラメータの評価を

行った．

a.　ジャイロのパラメータ同定

　図３．２－７は各軸ジャイロに10 deg/sec～30 deg/sec

の角速度を入力し，そのときの出力を入力角速度で割っ

たもので，スケールファクタの値を示している．出力角

速度は 300秒間の平均である．その結果，本実験で用い

たリングレーザジャイロのスケールファクタ誤差は，表

３．２－４のようになる．この表より，理論精度解析で

用いたスケールファクタ誤差の値7.0×10－5は妥当な値

であったことが確認された．

　図３．２－８は各軸ジャイロがゼロ入力であったとき

の短期安定度を示したものである．短期安定度の計算は

（3. 2-12） 式に基づき行った．安定度の計算の際，300秒

間の平均値（すなわちゼロ点オフセットのコンスタント

成分）を出力から引いている．図より，各軸とも相関時

間 tのルートに反比例するホワイトノイズ成分が誤差の

主要なものであることがわかる．INS計算においては積

分していけば消えるホワイトノイズよりも，平均時間を

いくら大きくしても消えないバイアスの揺らぎ（ランダ

ムウォークなど）が重要である．実験では相平均のデー

タ数を確保する上から平均時間を長くとれなかったが，

長くしていくとどこかで安定度の下限となるはずである．

図３．２－７　ジャイロのスケールファクタ

表３．２－４　ジャイロのスケールファクタ誤差
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通常，INSでは初期アライメントの時間を10分間とる．こ

れは10分間以上だとかえってランダムウォークなどの誤

差源が顕著になり，平滑化する効果がなくなるからであ

る．ここでも，同様に 600秒までは平均時間を増やせば

安定度はよくなると考えて，ここでのジャイロバイアス

の値を求めた．その結果，ジャイロバイアスは表３．２

－５で示す値となった．この表より，精度解析において

ジャイロバイアスを大きさが0.05 deg/hで600秒の時定数

をもつ一次マルコフ過程でモデル化したことの妥当性が

確認された．

b.　加速度計のパラメータ同定

　加速度計ではスケールファクタが正確に同定できない

ので，そのバイアスのみを評価する．図３．２－９は各

軸加速度計がゼロ入力であったときの短期安定度を示し

たものである．計算方法はジャイロの場合と全く同様で

ある．やはり相関時間tのルートに反比例するホワイトノ

イズが誤差の主要な成分であることがわかる．ただし，Ｚ

軸だけがノイズの大きさが小さい．INSの取扱説明書に

よると，Z軸のみ高周波ノイズを除去するフィルタを挿

入しているとのことなのでその影響と考えられる．

　ジャイロと同様に，相関時間 600秒での加速度バイア

スの安定度を求めると表３．２－６のようになる．相関

時間が長くなると Z軸の高周波ノイズをカットするフィ

ルタの影響が消え，各軸ともほぼ同じ安定度となる．そ

の結果，精度解析において加速度バイアスを大きさが5.0

× 10－ 4 m/s2で 600秒の時定数をもつ一次マルコフ過程

でモデル化したことは，若干大きめの数値であるがオー

ダー的には誤りではないことが確認された．

�航法演算誤差モデル

　慣性センサの誤差源として前項の４つを考えたとき，

（2. 2-24）～（2. 2-27）式にしたがって航法演算を行った

結果生じる INS誤差をモデル化する．３．１節でも述べ

たように，INS誤差は微小であるので２次以上の誤差は

消去する線形化を行うとし，ダイナミクスモデルを以下

のように表す．

　xINS_err = FINS_errxINS_err + wINS_err （3. 2-49）

図３．２－８　ジャイロのバイアス短期安定度

表３．２－５　ジャイロバイアスの安定度（相関時間 600秒での値）
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ただし，

　xINS_err = dr d, dvn, den, b acc, b gyro, sacc, sgryo, macc, mgryo
T （3. 2-50）

である．ここで drd，dvn，denは INS出力誤差を表し，そ

れぞれ，

　dr d = dL, dl, dh T （3. 2-51）

　dvn = dvN, dvE, dvD
T （3. 2-52）

　den = df, dq, dy T （3. 2-53）

である．（3. 2-51）式は緯度，経度，高度誤差を，（3. 2-

53）式はロール，ピッチ，ヨー角誤差を表している．ま

た，慣性センサ誤差はそれぞれ，

　b acc = bax, bay, baz
T （3. 2-54）

　b gyro = bgx, bgy, bgz
T （3. 2-55）

　sacc = sax, say, saz
T （3. 2-56）

　sgyro = sgx, sgy, sgz
T （3. 2-57）

　macc = maxy, maxz, mayx, mayz, mazx, mazy
T （3. 2-58）

　mgyro = mgxy, mgxz, mgyx, mgyz, mgzx, mgzy
T （3. 2-59）

である．このとき，システム行列 FINS_errは，

　

FINS_err =

Frr Frv 0 0 0 0 0 0 0
Fvr Fvv Fve Fvb 0 Fvs 0 Fvm 0
Fer Fev Fee 0 Feb 0 Fes 0 Fem

0 0 0 Fba 0 0 0 0 0
0 0 0 0 Fbg 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0

　（3. 2-60）

図３．２－９　加速度計のバイアス短期安定度

表３．２－６　加速度バイアスの安定度（相関時間 600秒での値）
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Frr =

0 0 –
vN

r2
vEsin L

r cos2 L
0 –

vE

r2 cos L
0 0 0

（3. 2-61）

　
Frv =

1
r 0 0

0 1
r cos L 0

0 0 – 1

（3. 2-62）

　
Fvr =

– vE
vE

r cos2L
+ 2w ecos L – rw e

2cos 2L 0
vEtan2L – vNvD

r2
–
w e
2sin 2L
2

vN
vE

r cos2L
+ 2w ecos L – 2vDw esin L 0 –

vNvEtan L + vEvD

r2

2vEw esin L + rw e
2sin 2L 0

vN
2 + vE

2

r2
–w e

2cos2L – 2
m

r3

（3. 2-63）

　Fvv =

vD
r – 2

vEtan L
r + w esin L

vN
r

vEtan L
r + 2w esin L

vD + vNtan L
r

vE
r + 2w ecos L

–
2vN

r – 2
vE
r + w ecos L 0

（3. 2-64）

　Fve =
0 aD – aE

– aD 0 aN

aE – aN 0
（3. 2-65）

　
an = aN, aE, aD

T

= Cb
nab （3. 2-66）

　Fvb = Cb
n （3. 2-67）

　Fvs = Cb
n

ax 0 0
0 ay 0
0 0 az

（3. 2-68）

　ab = ax, ay, az
T （3. 2-69）

　Fvm = Cb
n

ay az 0 0 0 0

0 0 ax az 0 0
0 0 0 0 ax ay

（3. 2-70）

　
Fer =

w esin L 0
vE

r2

0 0 –
vN

r2

vE + vEtan2L
r + w ecos L 0 –

vEtan2L
r2

（3. 2-71）

　Fev =

0 – 1r 0

1
r 0 0

0 tan L
r 0

（3. 2-72）

　Fee =
0 wD – wE

– wD 0 wN

wE – wN 0
（3. 2-73）

　ww in
n = wN, wE, wD

T （3. 2-74）

　Feb = Cb
n （3. 2-75）

　Fes = Cb
n
w x 0 0
0 w y 0
0 0 w z

（3. 2-76）

　ww ib
b = w x, w y, w z

T （3. 2-77）

　Fem = Cb
n

w y w z 0 0 0 0

0 0 w x w z 0 0
0 0 0 0 axw y

（3. 2-78）

　
Fba =

– 1Tba
0 0

0 – 1Tba
0

0 0 – 1Tba

（3. 2-79）

　
Fbg =

– 1Tbg
0 0

0 – 1Tbg
0

0 0 – 1Tbg

（3. 2-80）

となる． また，

　wINS_err = 00, 00, 00, wba, wbg, 00, 00, 00, 00
T （3. 2-81）

である．

３．３　本研究で提案する理論精度予測法

　GPSに関する最新の知見の反映と実データに基づく客

観的な誤差同定，DGPS航法や搬送波位相の利用といっ

た新しいアルゴリズムの適用，さらに慣性センサの現在

のハードウェア技術，これら全てを考慮した誤差モデル

を構築することは，DGPS/INS複合航法システムの航法

精度を正確に予測するうえで非常に重要である．
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　一方，航法精度が良いか悪いか，性能を左右するのは

複合航法システムにおける搭載フィルタのアルゴリズム

の良否である．本研究で提案する理論精度解析の最大の

特長は，単に航法精度を予測するだけではなく，精度を

決める誤差要因は何であるか，さらに精度を上げるため

にはどのようなアルゴリズムを組めばよいかを理論的に

確認できることであり，その結果，本手法はDGPS/INS

複合システムの実際への応用を可能とする設計ツールと

なる．

　本研究で提案する理論精度解析では，種々の搭載フィ

ルタ・アルゴリズムを仮定して，その航法精度を予測す

ることができる．DGPS/INS複合航法システムの搭載

フィルタの主要な設計点は，推定する状態量として何を

選ぶか，観測量として何を選び観測方程式をどのように

組むかである．理論精度解析の中でこの設計点をどう反

映させるか，以下に定式化する．

　今，搭載フィルタで推定する状態量のダイナミクスモ

デルを，

　xGPS / INS
* = FGPS / INS

* xGPS / INS
* + wGPS / INS

* （3. 3-1）

と定義する．

　ここで状態量の例として，位置誤差，速度誤差，姿勢

角誤差，加速度バイアス，ジャイロ・バイアス，搬送波

位相アンビギティ，受信機クロック誤差を選ぶ．すなわ

ち，

　xGPS / INS
* = dr d, dvn, den, b acc, b gyro, n, d clk

* T （3. 3-2）

　wGPS / INS
* = 00, 00, 00, wba, wbg, wn, wclk

* T （3. 3-3）

である．その結果，システム行列 F*
GPS/INS は，

　FGPS / INS
* =

F INS
* 0
0 FGPS

*

T

（3. 3-4）

となる．ここで，受信機クロックに関する状態量は数を

削減するため，周波数フリッカーノイズ以上，高周波の

誤差源は無視し，周波数ランダムウォークのみをモデル

化するものとする．すなわち，

　d clk
* = dt3, nr

T （3. 3-5）

　wclk
* = 0, wnr

T （3. 3-6）

　d clk
* = Fclk

* d clk
* + wclk

* （3. 3-7）

　Fclk
* = 0 1

0 0
（3. 3-8）

となる．その結果，システム行列は以下のようになる．

　
F INS

* =

Frr Frv 0 0 0
Fvr Fvv Fve Fvb 0
Fer Fev Fee 0 Feb

0 0 0 Fba 0
0 0 0 0 Fbg

（3. 3-9）

　FGPS
* = 0 0

0 Fclk
* （3. 3-10）

　観測方程式は，使用するセンサの種類，数，配置や，観

測データとして何を採用するかによって変わる．まず

ディファレンシャル航法ではなくGPS/INS複合航法の場

合を考える．この場合もGPSを観測センサとして扱うわ

けであるが，その観測データとしては，第２章で述べた

ように，シュードレンジ，搬送波位相，デルタレンジの

３種類がある．それぞれの観測量について誤差の項を１

次までテーラー展開して，

　zi = hi
* XGPS / INS + h i

* TxGPS / INS
* + vi

* （3. 3-11）

と表す．添字iは，GPS衛星ごとにつけられている番号で，

i番目の衛星に関する観測データであることを表してい

る．また X^GPS/INSは，GPS/INS複合航法の現在の出力値

で，ストラップダウン INS出力を複合航法の誤差推定値

で補正したものである（すなわち，現在時点での最適推

定値となる）．

　関数 h*
i（　）は，GPS/INS複合航法でモデル化した観

測方程式を表しており，シュードレンジに関しては，式

（2. 2-5）より，

　hi
* XGPS / INX = T d

e r d T3 – r svi T2 – cDt2i （3. 3-12）

である．ここで Td
e（　）は，緯度・経度・高度から地球

中心・地球固定座標系へ変換する関数で，

　T d
e r d =

N + h cos L cos l
N + h cos L sin l

N 1 – e2 + h sin L
（3. 3-13）

　N =
ae

1 – e2sin2L
（3. 3-14）
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　e2 = f 2 – f （3. 3-15）

である．ここでae，fはそれぞれ地球の平均赤道半径，扁

平率であり，GPSではWGS84（付録１参照）の値を採用

する．またヤコビ行列 h*
iは，

　h i
* =

T d
e r d T3 – r svi T2

T d
e r d T3 – r svi T2

¶T d
e r d T3

¶r d

T

, 00, 00, 00, 00, 00, c, 0
（3. 3-16）

　
¶T d

e rd T3
¶rd

=
– N + h sin L cos l – N + h cos L sin l cos L cos l
– N + h sin L sin l N + h cos L cos l cos L sin l

N 1 – e2 + h cos l 0 sin L

（3. 3-17）

となる．

　搬送波位相に関しては，式（2. 2-10）で示すように，基

本的にシュードレンジと同じく距離を表すデータである

が，搬送波位相アンビギュイティが含まれている点が異

なっている．したがって，観測方程式，ヤコビ行列はそ

れぞれ，

　hi
* XGPS / INX =

fL
c T d

e r d T3 – r svi T2 – cDt2i  （3. 3-18）

　h i
* =

fL
c

T d
e r d T3 – r svi T2

T d
e r d T3 – r svi T2

¶T d
e r d T3
¶r d

T

, 00, 00, 00, 00, h n_i, fL, 0
   （3. 3-19）

　h n_i =
0, , 0, 1, 0, , 0

› i
（3. 3-20）

である．ここでhn_iは，i番目の衛星の搬送波位相アンビ

ギュイティに関するヤコビ行列である．

　観測量として搬送波位相の差分であるデルタレンジを

用いる場合は，定値であるアンビギュイティが除去され，

（2. 2-11）式にしたがって，観測方程式，ヤコビ行列はそ

れぞれ以下のようになる．

　hi
* XGPS / INS = fL

c

T d
e r d T3 – r svi T2

– T d
e r d T3 – Dt – r svi T2 – Dt

– cDtdt2i
 （3. 3-21）

　

h i
* =

fL
c

T d
e r d T3 – r svi T2

T d
e r d T3 – r svi T2

–
T d

e r d T3 – Dt – r svi T2 – Dt

T d
e r d T3 – Dt – r svi T2 – Dt

¶T d
e r d T3
¶r d

T

,

Dt fL
c

T d
e r d T3 – r svi T2

T d
e r d T3 – r svi T2

¶T d
e r d T3
¶r d

T

, 00, 00, 00, 00, 0, fLDt

 （3. 3-22）

上記のアルゴリズムを用いた場合，真の誤差空間で仮定

しているGPS，INSに関する誤差状態量と，搭載アルゴリ

ズムで仮定する誤差状態量は表３．３－１で示すように

なる．

　DGPS/INS複合航法の精度予測をする場合も定式化は

基本的に同じである．これは，観測方程式においてDGPS

航法の場合，シュードレンジは （2. 2-5）式ではなく （2.

2-14）式で表されるので関数 h*
i（　）は異なるが，理論

精度解析でその推定精度を求める INS誤差にかかるヤコ

ビ行列 h*
iは変わらないからである．これは観測量とし

て，搬送波位相，デルタレンジを用いた場合でも同じで

ある．ただし，真の誤差モデルに関しては，GPS誤差モ

デルではなく３．２．２節で定式化したDGPS誤差モデ

ルを使用しなければならない．

　以上をまとめ，本研究で提案する理論精度予測法をフ

表３．３－１　GPS/INS複合航法における誤差空間
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ローチャートで表すと，図３．３－１のようになる．図

中，ハッチをした部分が搭載フィルタのアルゴリズムを

表す部分で，アルゴリズムで使用する行列は本節で定式

化した．ハッチングをした部分以外が，搭載フィルタで

モデル化していない誤差源も考慮した場合に予測される

航法精度を計算する部分で，式中で使用される行列は３．

２節で定式化した．

４．本研究で提案する理論精度予測法による航法
精度予測

４．１　精度予測の意義

　第３章までで定式化した精度予測法により，DGPS/INS

複合航法システムの設計ツールを確立することができた．

このツールを利用することの意義として，下記の３つを

上げることができる．

�　各種誤差源が航法精度に与える影響，すなわち感度

評価を実施することができる．この結果，最終的な

航法誤差を支配する要因が明らかになり，航法アル

ゴリズムの改善の指針を得ることができる．また，セ

ンサのグレードを変えたときに航法精度はどうなる

か，コスト面からもシステムの評価を行うことがで

きるようになる．

�　DGPS/INS複合航法システムの飛行実験結果を総合

的に評価することができる．すなわち，実験的に位

置精度を評価するだけでなく，速度，姿勢角，加速

度，角速度，の精度も予測することで，総合的な

DGPS/INS複合航法システムの性能を評価すること

ができる．

�　実験が容易にできない航法アルゴリズムの性能を評

価することができる．例えば，センサの数を増やし

た場合の性能向上，宇宙空間のランデブー航法への

応用など実験によるトライ・アンド・エラーで評価

ができないものについても，理論的な精度予測によ

り設計の見通しを得ることができる．

　本章では，いくつかの理論精度解析の結果を述べるが，

それぞれ上記の３つの意義に関連したものである．

４．２　各誤差源の航法精度に対する感度評価

　精度予測の意義�にしたがい，感度評価を実施した結

果について述べる．この精度予測では，各誤差源の影響

を調べるため，全ての誤差源を含む GPSと INSによる

GPS/INS複合航法システムの搭載アルゴリズムを動作さ

せたときに予測される航法精度を計算した．

　表４．２－１は，その解析結果を示したものである．航

法精度を評価する状態量として位置，速度，姿勢角おの

おのの３軸誤差のRSS値を用いた．それぞれ値は95％（２
sで代用した）で表した．観測量としてはシュードレンジ

とデルタレンジを用いている．受信機熱雑音やマルチパ

スがより小さい搬送波位相を用いない理由は，ここでそ

の影響を評価するSAなど他の誤差の大きさが，シュード

レンジの熱雑音などよりはるかに大きく，搬送波位相を

用いても精度が変わらないこと，さらに搬送波位相を使

うため必要なアンビギュイティの推定が他の誤差源の影

響で不可能と予測されるからである．

　計算のケースとして12通りを考えた．ケース１は，GPS

と INSに関する誤差空間が，複合航法の搭載アルゴリズ

ムで仮定しているモデルと同一の場合である．すなわち，

第３章で述べた誤差源のうち，複合航法アルゴリズムで

図３．３－１　理論精度予測法のフローチャート
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推定しない誤差源はその大きさを０（影響なし）と仮定

している．このことは，カルマンフィルタの理論より，航

法アルゴリズムは最適推定値を計算し，システムとして

もっともよい精度が得られていることになる．また，搭

載フィルタでモデル化している誤差源の大きさは，GPS，

INSそれぞれとも第３章で述べた典型的な値を使用して

いる．

　一方，ケース２～ケース11は，搭載フィルタでモデル

化していない誤差源が最終的にどの航法状態量に，どれ

くらいの誤差として現れるか評価するために，各誤差源

を一つずつケース１に加えていった結果である．最後の

ケース12は，全ての誤差源を加えた場合の予測精度であ

る．そしてこのケース 12は，シュードレンジ，デルタレ

ンジによるGPS/INS航法を行ったときの予測精度でもあ

る．また全てのケースで解析に用いた基準軌道は，航空

機が滑走路に進入着陸する飛行（途中旋回あり，図４．２

－１参照）を想定している．

　表4.2-1のケース１より，GPSのシュードレンジ，デル

表４．２－１　各誤差源がGPS/INS複合航法に与える影響

図４．２－１　飛行プロファイル（太線部が精度解析に用いた飛行軌道）
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タレンジを観測量とし，高精度の慣性センサを用いた場

合，GPS/INS複合航法システムは，位置が 0.72 m，速度

が0.027 m/s，姿勢角が0.015°の精度の航法データを出力

できることが分かる．しかし，現実にはGPSには種々の

誤差源があり，慣性センサもグレードによって，スケー

ルファクタやミスアライメントが航法性能に影響する大

きさで存在する場合があり，航法誤差はもっと大きくな

る．したがって，ケース１の値は航法アルゴリズムを工

夫したり，センサを改良したりする上での目標値といえ

る．

　位置，速度誤差に大きな影響を与えるのはGPSデータ

に含まれる種々の誤差源である．とくにSAは，GPSの精

度を意図的に劣化させるために入れられる誤差であるが，

その影響は他の誤差源と比べ非常に大きい．ついで電離

層遅延の影響が大きいが，これは電離層遅延を予測する

数学モデルの精度が良くないためである．SAはそのモデ

ルからも分かるように，時間相関が強く，時間的に近傍

な２つの観測量を引き算するとその影響を除去すること

ができる．一方，電離層遅延は空間相関が強く，距離的

に近傍な２地点での観測量を引き算するとその影響を除

去することができる．したがって，これらGPSデータの

誤差源の影響を軽減し，ケース１の精度を目指すために

は，距離的に近い２地点で，ほぼ同時に観測されたGPS

データの引き算を使って航法を行う，いわゆる DGPS航

法が有効であることが予測される．

　一方，姿勢角誤差に影響を与えるのは慣性センサの精

度である．ケース８，９ではスケールファクタを，ケー

ス10，11ではミスアライメントを仮定したが，スケール

ファクタの方が誤差の影響が強いことが分かる．ハード

ウェア的には，ミスアライメントは３軸のセンサを配置

するセンサブロックの機械的精度，スケールファクタは

ダイナミクスを検知する部分の性能によっている．低価

格の慣性センサを想定した場合，ジャイロでは中精度光

ファイバ・ジャイロが候補として考えられるが，このジャ

イロは光の干渉によって角速度の大きさを検知するため

に非線形部分があり，スケールファクタ誤差が大きい．し

たがって，中精度光ファイバジャイロを用いたとき，複

合航法における姿勢角誤差の増大を抑えるアルゴリズム

に工夫する必要があることがこの解析結果から分かる．

　本節での理論精度予測により，各誤差源がどの航法

データにどの程度の影響を与えるか明らかになった．位

置，速度に関してはGPSの誤差源の影響が大きく，とく

にSAと電離層遅延が支配的である．したがって，両者を

除去できるDGPS航法アルゴリズムの有効性が予想され

る．また，精度の悪いジャイロを使用したときでも，位

置，速度に関してはほとんど影響がない．ただし，姿勢

角精度に影響があり，要求精度によっては推定アルゴリ

ズムの強化の必要性も予測された．

４．３　DGPS/INS複合航法の精度予測

　ここでは，DGPS/INS複合航法アルゴリズムを採用し

たときに得られる航法性能を理論的に予測する．前節で

の理論解析により，DGPS航法を行うことで位置，速度精

度に関して航法性能の改善が見込まれる．

　DGPSでは，測量等によりあらかじめ位置を精密に決

めておいた基準点で同時にGPS信号を受信しておき，機

上の受信データと引き算を取ることで観測データに含ま

れる共通の大気遅延量やSAを消去する．表４．３－１は，

DGPS航法時にGPSに関する誤差源がどこまで消去され

るか，３．２．２節で定式化した結果をあらためてまと

めたものである．慣性センサに関してはスケールファク

タが７× 10－ 5，ミスアライメントが１× 10－ 5と，前節

のケース 12と同じ値を採用している．

　上記の条件のもと，DGPS/INS複合航法システムの精

表４．３－１　DGPS航法時のGPS誤差源の影響度モデル
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度予測を行い，結果を表４．３－２にまとめた．表４．２

－１のケース１の場合と比較するとよく分かるように，

DGPS航法を行うことで，GPSとINSを複合化させたとき

の最適推定値に精度的にかなり近い値まで性能が向上す

ることが分かり，この航法方式の利点が理論的にも明ら

かにされた．第５章では，実ハードウェアを使った

DGPS/INS複合航法の飛行実験結果を述べるが，ここで

の理論精度解析の値と比較しながらその妥当性を論じる．

　DGPS航法を採用しても航法精度が最適値にならない

のは表4. 2-1から，位置に関しては影響度が1.0（表４．３

－１参照）とDGPS航法でも誤差源としてそのまま残る

マルチパスが主要因になっていることが分かる．一方，姿

勢角に関しては，慣性センサのスケールファクタが主要

な影響を与える誤差源であることが分かる．したがって，

DGPS/INS航法の精度をさらに向上させるためには，姿

勢角に関してはスケールファクタ性能の良い慣性センサ

を使用すること，位置に関してはマルチパスの値が小さ

い観測量（搬送波位相）を使用することが望まれる．

　ここで仮定した慣性センサの性能は，第５章で述べる

実験ハードウェアを念頭に置いたもので，単独 INS航法

にも使用できる高精度なものである．したがって，これ

以上の性能の良い慣性センサを使用することは実際には

難しい．逆にコスト面からは性能の悪いセンサを使用す

ることが要求される．近年の光ファイバ技術の進歩によ

り，安価な光ファイバ・ジャイロが出現しているが，こ

の方式のジャイロの場合，光の波の干渉を利用して回転

を検出しているため，検出器の直線性がそれほど良くな

い．とくに安価な光ファイバ・ジャイロの場合，スケー

ルファクタの誤差が1×10－4～1×10－3（１s）程度と

表４．３－２の場合より一桁悪い．このような中精度の

慣性センサを用いてDGPS/INS複合航法を行ったときに，

予測される航法精度を理論的に求めた結果を表４．３－

３に示す．位置精度に関しては，このような中精度の光

ファイバ・ジャイロを用いても精度の劣化は見られない

表４．３－２　DGPS/INS複合航法の航法精度予測（高精度センサ使用）

表４．３－３　中精度光ファイバ・ジャイロを使用した場合のDGPS/INS複合航法精度*

（ゼロ点オフセット１ deg/h（１ s），スケールファクタ７× 10－ 4（１ s））
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が，姿勢角，とくにヨー角の推定精度が悪化しており，そ

れにより水平面内での速度精度も悪い．さらに，ロール

軸のようにマヌーバの激しい軸では，搭載フィルタの

ロール・ジャイロバイアスを励起するプロセスノイズを

大きくするチューニングを行わないと，モデル化してい

ないスケールファクタとのモデルミスマッチングで，シ

ステムが発散してしまう場合があった．

　マルチパスの小さい観測量を使用することは，シュー

ドレンジではなく搬送波位相を利用することで実現でき

る．観測量として搬送波位相を用いる搬送波位相DGPS/

INS複合航法のアルゴリズムの実現によるさらなる測位

性能の向上が理論的に予言されるわけであるが，本稿で

はその可能性を言及するにとどめ，これについては稿を

あらためて論じる．

４．４　マルチアンテナ複合航法とランデブドッキング

DGPSの精度予測

　精度予測の意義�でも述べたように，実システムの構

成を大幅に変更するような航法アルゴリズムの改良や宇

宙機の航法など，実際にシステムを組み，トライ・アン

ド・エラーで設計を行うのが難しい場合がある．理論精

度解析は，そのような設計に応用されたとき，計算のみ

で精度を正確に予測できるという特長がある．本節では

そのような例として，マルチアンテナDGPSによる複合

航法システムの精度予測とランデブドッキングにおける

DGPS航法を取り上げる．

�　マルチアンテナDGPS/INS複合航法

　これは，複数個のGPSアンテナを機体の各所に設置し，

それぞれのGPSアンテナにおいて取得したデータを用い

て INS誤差を推定する複合システムである．この方法で

は，（機体位置を示す）機体の原点からのGPSアンテナの

オフセットを考慮して観測方程式を構築するので，その

レバーアーム効果（lever arm effect）の計算に姿勢角情報

が含まれ，姿勢角を含む航法状態量と観測量が幾何学的

に関係づけられる．その結果，姿勢角精度の向上が期待

できる．INSとの複合化を考慮せずGPS単独で航法を行

う場合は，マルチアンテナ航法は姿勢角を推定する上で

効果があるとの報告がすでにある 27）．

　実システムにおいて，効果がどれほどあるか分からな

い時点で，アンテナを機体各所（飛行機の場合，翼を含

む）に設置するのは難しい．本研究で提案する理論精度

予測法を用いれば，姿勢角推定精度がどれだけ向上する

か事前に予測することができる．

　マルチアンテナDGPS/INS複合航法において，観測方

程式の作り方には２つの方法が考えられる．すなわち，追

加されたアンテナのGPSデータとディファレンシャル航

法するときの基準点として，地上の既知点に設置された

GPS地上局を選択するか，機体のもともとのGPSアンテ

ナを基準点とするかである．前者の場合，各点のGPSデー

タは，位置，速度に関しても通常通り観測更新に使われ

るので，数多くの観測データの効果で，これらの状態量

に関してもさらに精度が向上する可能性がある．しかし，

あとで述べるように姿勢角誤差に対する感度が十分では

ない．

　一方，機体上のもともとのアンテナを基準点として，こ

のデータとの間でディファレンシャル航法をする場合は，

観測量が姿勢角のみをパラメータとして幾何学的に表さ

れることになる．すなわち，基準となるアンテナに対す

る他のアンテナの位置関係が観測方程式の計算に用いら

れ，このデータからは機体の絶対位置は推定されない．

　まず，後者の観測方程式から考える．今，機体座標系

における i番目のアンテナの基準アンテナからの位置を

ri
bと表すと，

　r i
n = Cb

nr i
b （4. 4-1）

となる．（4. 4-1）式において，ri
bはあらかじめ測定して

おくことができ，ri
nは，GPSの搬送波位相などレンジを

表す観測データと正確に幾何学上の関係式を求めること

ができる．したがって，（4. 4-1）式に基づく観測方程式

をDGPS/INS複合航法アルゴリズムの処理のなかに含め

れば，Cb
nで表される姿勢角が直接的に推定できることに

なる．

　いま，ある程度正確な姿勢角情報が分かっているとし

て，基準値のまわりで（4. 4-1）式を線形化することを考

える．（3. 2-53）式で定義された姿勢角誤差denを使うと，

　Cb
n = Cb

n I + den · （4. 4-2）

となる．ここで，～は航法システムにおける計算値を表

す．（4. 4-2）式を（4. 4-1）式に代入すると，

　
r i

n = Cb
n I + den · r i

b

= Cb
nr i

b – Cb
n r i

b · den （4. 4-3）

となり，姿勢角誤差に関する観測方程式ができる．

　今，姿勢角推定の観測データとしては，両アンテナ間

の搬送波位相の差分値 f（t3）を用いるとする．基準アン

テナの位置を rbと考え，もう一つのアンテナの位置 rが
GPS衛星までの距離に比べ十分近ければ，以下の近似が

成り立つ．
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f t3 =

fL
c

rb – r sv

rb – r sv
r i

e + c dt3 – dt3b

+ n – nb + df– dfb

（4. 4-4）

ただし，（4. 4-4）式では，ごく近傍のアンテナ間の差分

値ということで，SA以下のGPS誤差源が完全に消去され

るとしている．また，

　
Dt = t3 – t 3

'

~ 0
（4. 4-5）

　
r i

e = r – rb

= Cn
er i

n （4. 4-6）

である．（4. 4-3）式と（4. 4-4）式より，搬送波位相の差

分値データを観測量として用いた時の観測方程式は，

　
f t3 =

fL
c

rb – r sv

rb – r sv
Cb

er i
b – Cb

e r i
b · den

+ c dt3 – dt3b
+ n – nb + df– dfb

（4. 4-7）

となる．（4. 4-7）式より，ロール，ピッチ，ヨーのそれ

ぞれの姿勢角誤差に関する可観測性は，GPS衛星の配置

（rb-rsv）が変わるか，機体の姿勢角（Cb
e）が変化すること

によって，その感度が変化することが分かる．このこと

は，航空機が空港内を滑走路まで走行する際に，方向を

変える操作を頻繁に行えば，飛行前に姿勢角全てについ

て良好な可観測性が得られることを示している．

　次に地上局とのディファレンシャル航法の場合を考え

る．（4. 3-4）式において，rbが地上局の位置で，rが機上
の基準位置（機体原点）とする．このとき，機上アンテ

ナ間の位相差を表した（4. 4-4）式を用いれば，機体原点

からオフセットをもつアンテナiと地上局との搬送波位相

に関する観測方程式は，

f t3 =
fL
c

r T3 – r sv T2 +
r – r sv

r – r sv
Cb

er i
b T3

– rb T 3
' – r sv T 2

'

+ dSA T3 – dSA
' T 3

' + dsag T3 – dsag
' T 3

'

– diono T3 – diono
' T 3

' + dtrop T3 – dtrop
' T 3

'

+ c dt3 T3 – dt3b T 3
'

+ n – nb + df– dfb

（4. 4-8）

となる． （4. 4-7）式と（4. 4-8）式を比較すると，後者の

方が観測方程式のなかに，機体の位置誤差，電離層遅延

などの GPS観測データ誤差，搬送波位相アンビギュイ

ティなど誤差源を多数含んでいる．したがって，互いに

オフセットをもつマルチアンテナのシステムで姿勢角誤

差に関する感度を上げるという観点からは，（4. 4-7）式

の方がよいことが分かる．定量的にこのことを考察する．

今，地上局との位相差アンビギュイティの推定精度を10

cm程度であるとする．これを10 mのレバーアーム（|ri
b|

～10 m）を持つアンテナと地上局との間の位相差推定精

度とすると，（4. 4-8）式の幾何学的関係（第２項）を介

しての姿勢角誤差に関する感度は，0.01ラジアン（約0.6

°）となり，４．３節のDGPS/INS複合航法の姿勢推定精

度（0.0055°～ 0.028°）と比較して，何の効果もないこと

が分かる．姿勢角の感度を上げるには，もっとアンビギュ

イティを正確に推定しなければならないが，地上局と機

上の長いベースラインでは誤差源が多数あり困難である．

そこで，マルチアンテナの複合航法システムでは，機上

アンテナ間の位相差から姿勢情報を導く（4. 4-7）式を観

測方程式として使用する．

　（4. 4-7）式は，他の観測方程式と同じ構造をしている

ので，DGPS/INS航法アルゴリズムのなかで一緒に解く

ことができる．だだし例えば３軸に関して姿勢角を解く

ため，基準アンテナの他にもう２つのアンテナを追加し

たとき，搬送波位相アンビギュイティが２×可視衛星数，

クロックバイアスが２の，15～20の状態量が新たに加わ

ることになりカルマンフィルタの計算量が膨大となる．

そこで本研究では，姿勢角以下，ジャイロセンサバイア

スまでを状態量としたフィルタをもう一つ構築し，

DGPS/INS複合航法と並列に動作させることとする．

　そのときのフィルタのシステム行列を，

　FGPS / INS_att
* =

F INS_att
* 00

00 FGPS_att
* （4. 4-9）

　F INS_att
* =

Fee Feb

00 Fbg
（4. 4-10）

　
FGPS_att

* =

Fclk_b
* 00

00 00
00 00
00 00

00 00
00 00

00 00
00 00

Fclk_1
* 00

00 00
00 00
00 00

00 00
00 00

00 00
00 00

Fclk_2
* 00

00 00

（4. 4-11）

とする．ここで，GPSに関するシステム行列はアンテナ

の数だけ増えるものとして，位置，速度決定にも使用す

る基準アンテナを添字 bで表し，その他のアンテナは順
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に１，２，３…と番号をつけるものとする．

　真のシステム行列は変わらないが，GPSに関する部分

はアンテナが増えた分だけクロック誤差と搬送波位相ア

ンビギュイティの状態量が増える．これは，搭載フィル

タのシステム行列と同様である．また，GPS誤差源であ

るSA，大気遅延は，アンテナ間の距離が互いに数メート

ルしか離れていないことから，ディファレンシャル航法

をすることで完全に消去されるとして，真の観測方程式

でも考慮しない．

　（4. 4-7）式においては，アンテナの機体座標系での位

置は正確に測定されていると仮定した．しかし，アンテ

ナを翼端に設置したときなど，飛行中ではその位置が，事

前の測定値と異なる場合もある．その際は，誤差源とし

てアンテナの位置誤差も，システム行列に反映する必要

がある．例えば今，基準アンテナを剛体とみなせる胴体

に設置し，アンテナ１，２を両翼に設置したとする．今，

翼の変形を一次モードのみと考えれば，アンテナ１，２

の位置誤差は一つの変数 dw1で表すことができる．この

とき，（4. 4-7）式は，

　

f t3 = fL
c

rb – r sv

rb – r sv

Cb
er i

b + Cb
e
0
0
dw1

– Cb
e r i

b · den

+ c dt3 – dt3b
+ n – nb + df– dfb

（4.4-12）

となる．ダイナミクスとしては，一次マルコフ過程で表

し，

　dw1 = – 1Tw1
dw1 + ww1 （4. 4-13）

とする．ここで，Tw1，ww1はそれぞれ，翼の剛性，マヌー

バの程度等によって決まるパラメータである．図４．４

－１に（4. 4-12）式の幾何学的関係を示した．

　表４．４－１に精度解析の結果をまとめる．観測量と

しては２つのアンテナ間の位相差データを用いた．搬送

波位相の観測精度は，受信機雑音に関しては5.0 mm （１

図４．４－１　マルチアンテナDGPS/INS複合航法システムの幾何学的関係

表４．４－１　マルチアンテナDGPS/INS複合航法の姿勢精度（95％）

This document is provided by JAXA.



DGPS/INS複合航法システムの理論精度解析とその飛行実証 37

s）としたが，マルチパスに関してはアンテナ間の距離が

近いため，半分の 2.5 mm （１s）としている．基準アン

テナに対する他のアンテナの位置は，アンテナ１が，

　r 1
b = 6.0m, 4.5m, 1.0m （4. 4-14）

アンテナ２が，

　r 2
b = 6.0m, – 4.5m, 1.0m （4. 4-15）

とした．これは小型航空機において，胴体尾部に基準ア

ンテナがあり，その前方両翼上にアンテナ１，２が設置

されている場合を想定したものである．また，解析にお

いては，翼の柔軟性は考慮していない．

　表４．４－１から分かるように，マルチアンテナによ

る姿勢精度向上の効果は，ロール /ピッチ角にはほとん

ど出ていない．ヨー角には若干の効果はあるが，実際の

マルチパスが2.5 mm以内に収まるか，翼の柔軟性を考慮

しなくてよいかなどを考えると大きな意味があるとは言

えない．効果が出ない理由は，表４．４－１で示すその

ときの搬送波位相アンビギュイティの推定精度をみると

よく理解できる．搬送波位相アンビギュイティの最終の

予測推定精度は 5.0 mm（95％）である．これは，搬送波

位相データに含まれるマルチパスによる影響が残ってい

るためと考えてよい．その結果，（4. 4-14）～（4. 4-15）

式で示すレバーアーム長の効果では，姿勢角誤差に関す

る感度は，6.4×10－4ラジアン（約0.036°）しかない．４．

３節のDGPS/INS複合航法の結果では，可観測性の小さ

いヨー姿勢角でもこれ以上の精度を保持しており，幾何

学的な関係から得られる姿勢角誤差に対する感度が十分

でないことが分かる．

　以上をまとめると，DGPS/INS複合航法システムに，あ

らたにアンテナを複数個搭載し，ロール /ピッチ姿勢角

に関する可観測性を向上させる試みはそれほど効果がな

いことが分かった．ヨー姿勢角に関しては，性能改善す

ることができるが，レバーアーム長が長くなると機体の

柔軟性の影響なども考えなければならない．ここで示し

た理論解析精度がそのまま適用できるわけではない．し

たがって，マルチアンテナにするとしても剛体とみなせ

る胴体部に，前後にアンテナを取り付け，ヨー姿勢角の

改善だけを目的とするのが妥当と考えられる．

�　ランデブドッキングDGPS航法

　GPSは，２機の宇宙機（チェイサとターゲット）が互

いに遠く離れているところから，最終接近してドッキン

グするまで継続的に航法データを出力できるのでランデ

ブドッキングの航法としては適当である．しかも，DGPS

による相対航法ではGPSのシステム誤差が除去されて航

法精度が向上する．本項では，このDGPS航法にシュー

ドレンジを使う場合と，搬送波位相を使用した場合の精

度解析を実施し，航法性能の比較する．

　搬送波位相データはシュードレンジに比べ精度が約百

倍向上しており，相対航法にこれが使用できれば性能の

大幅な向上が予想される．しかし，搬送波位相にはアン

ビギュイティと呼ばれる波長の整数倍分の未知量が含ま

れている．実時間の航法でこれをどう解くかが問題にな

るわけだが，実はランデブドッキングを行う２機の宇宙

機の相対航法では，測量などで行われている手法が適用

できる．

　地上でGPSの搬送波位相を利用して測量を行う場合，

アンビギュイティは長時間同一の衛星の位相データを連

続に観測して，そのデータの差分を取ることにより除去

している．これは，アンビギュイティが連続受信中は一

定であるという性質を利用している．この方法により航

法を行う場合，次の２つの条件が必要である．すなわち，

�差分データで航法を行うのでその間，ユーザは静止し

ていなければならない，�可観測性を得るために，その

間GPS衛星までの視線ベクトルが大きく変化しなければ

ならない．長時間静止して位置を求める測量の場合，上

記の２つの条件は満たされていることは容易に分かるが，

ランデブドッキングの相対航法の場合にはどうであろう

か．

　ランデブドッキングの相対航法の場合，２番目の条件

は地上よりも満足しやすい．これは，人工衛星の場合，高

速で地球を周回しているのでユーザからGPS衛星までの

視線ベクトルが速く変化するからである．可観測性を示

す指標としてここでRDOPを導入する．RDOPは，搬送

波位相の差分データから航法を行った場合の精度を示す

指標で，小さいほど精度がよい．定義を以下に示す．

　RDOP = Trace H TH – 1 （4. 4-16）

　H =

u1
i – u00

i – u1
l – u00

l T– u1
i ' – u00

i ' – u1
l ' – u00

l ' T

u
1
j – u

00
j – u1

l – u00
l T

– u
1
j ' – u

00
j ' – u1

l ' – u00
l ' T

u1
k – u00

k – u1
l – u00

l T– u1
k ' – u00

k ' – u1
l ' – u00

l ' T

（4. 4-17）

ni
nは，n番目のGPS受信機から i番目のGPS衛星への視

線ベクトル，ui’
nは，同じ視線ベクトルで航法の終了時間

での値である．これを地上の場合と宇宙空間の場合でプ

ロットすると図４．４－２のようになる．地上では，

RDOPの値が小さくなるのに１時間程度必要であるのに

対して，宇宙空間では数分で可観測性が出ている．した
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がって，搬送波の差分データを用いる方法でも，数分で

相対航法が収束し，それ以降高精度の航法ができる．

　可観測性が得られ航法が収束するまでの数分間，ユー

ザが静止した状態を作ることができれば条件�が満たさ

れ，ランデブドッキングの相対航法としてこのアルゴリ

ズムが使用できる．もちろん人工衛星は高速で移動して

いるが，ターゲットから見たチェイサの相対位置という

視点で見ればその運動は非常にゆっくりとしており，し

かもヒル（Hill）の方程式と呼ばれるよく知られた微分方

程式で表現できる．

　

x – 2wy = Fx / m

y + 2wx – 3w 2y = Fy / m

z + w 2z = Fz / m
（4. 4-18）

図４．４－３　シュードレンジによる相対航法精度（位置誤差）

図４．４－２　アンビギュイティも含めた相対位置の可観測性
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ここで Fは衛星にかかる外力，mは衛星質量である．こ

れを基準軌道として，外乱力によりこのまわりでチェイ

サが動く分を推定する相対航法を考えれば，可観測性が

得られる数分間の間，ほぼ静止した状態とみなせる．ラ

ンデブドッキングのための相対航法ではこのようにして，

搬送波位相を用いてアンビギュイティを推定しながら，

実時間の航法を行うことができる．

　ここでは，（4. 4-18）式でそのダイナミクスを定義され

た基準軌道のまわりの位置誤差を航法状態量とおいて，

第３章で述べた手法でその航法精度予測を行った．この

場合，ヒルの方程式が複合航法における INSの代わりと

なっており，基本的にはDGPS/INS複合航法とアルゴリ

ズムは同一である．したがって，観測量としてシュード

レンジを使うことも，アンビギュイティをさらに航法状

態量として追加し，搬送波位相を使うこともできる．

　図４．４－３及び図４．４－４は，それぞれ観測量を

シュードレンジ，搬送波位相としたときのチェイサ/ター

ゲット間の相対位置推定精度である．明らかに搬送波位

相を観測量とする方が精度は向上している．

　宇宙機における航法のように地上ではその精度をなか

なか検証するのが難しい場合でも，理論精度解析により

航法精度を予測し，アルゴリズムの改良を行うことがで

きる．

５．理論精度解析の飛行実証

５．１　 DGPS/INS複合航法飛行実験システム

　ここでは，前章の理論精度解析を検証するために，実

際にDGPS/INS複合航法の実験システムを構築し飛行実

験を行った結果をまとめる．飛行実験は当所の実験用航

空機 Do-228-200（ドルニエ機）に，図５．１－１で示す

ようなシステムを搭載して実施した．GPS受信機はトリ

ンブル社製の 4000SSEを使用した．これは９衛星分の

GPS信号を同時に受信でき，RS232Cを介し１秒間隔で

シュードレンジ，搬送波位相，デルタレンジを出力する．

また，最新のGPS放送暦のデータも航法計算機に送信す

る．さらにDGPS補正情報が地上とのUHFリンクを介し

て航法計算機に送られる．これは，地上の定点で受信し

たデータからGPS信号に含まれる誤差（SA誤差，大気遅

延誤差）を推定したもので，１秒に１回，RTCM104とい

うフォーマットで送信されてくる．INSからは，速度増

分，角度増分のデータがARINC429バスを介して64 Hzで

出力され，航法計算機でストラップダウン INS航法演算

に使用される．

　航法計算機の演算結果はデータモニタを通じて搭乗計

測員がチェックするとともに，誘導計算機に４Hzのレー

トで送信されている．誘導計算機は，この結果とあらか

じめ入力された飛行経路との偏差を計算する機能をもっ

ており，その値をコックピットの表示装置を介してパイ

ロットに知らせることができる．

図４．４－４　搬送波位相による相対航法精度（位置誤差）
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　搭載システムとしては他に，FDAS（Flight Data Acqui-

sition System）と呼ぶデータ収集装置と地上のレーザト

ラッカからのレーザを反射するためのミラーがある．

FDASは，ドルニエ機に搭載されている様々のセンサの

データを収集する装置で，MLS（Microwave Landing

System）など他の航法センサのデータも記録している．ミ

ラーは半球状にプリズムを配置したもので，地上からの

レーザ光を反射する．レーザトラッカ出力は基準軌道と

してキネマティックGPSとともに精度評価に使用した．

　図５．１－２は，本報告で述べる実験を実施した仙台

空港と地上施設を示したものである．実験はおもにA滑

走路を使用して行ったが，ここにデータ評価に使用する

座標系として滑走路座標系（RCS：Runway Coordinate

System）を構築した．これは原点を滑走路端に取り，滑

走路の中心線に沿ってX軸，水平方向にY軸，右手系を

成すように Z軸（ほぼ鉛直上方を向く）をとったもので

ある．原点の位置座標は，筑波の国土地理院にあるVLBI

（Very Large Baseline Interferometry）で決めた基準点から

G P S の静止測量技術によって算出した 2 8）．基準点は

ITRF90（International Earth Rotation Service （IERS）Ter-

restrial Reference Frame 1990）という座標系で記述された

ものを，GPSで用いるWGS84という座標系に変換した

（付録１参照）．WGS84は 1990年以降，ITRFと合致する

よう若干の修正がなされているがここで議論する精度に

は影響ないので無視している．

　A滑走路のわきにはレーザトラッカ（運輸省電子航法

図５．１－１　DGPS/INS複合航法実験システムの全体図

図５．１－２　仙台空港と地上実験設備
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研究所所有）とDGPSのための地上GPS受信機が設置さ

れている．レーザトラッカはコントラバス社製のものを

用いた．今回の場合，１局でドルニエ機の位置を推定す

るため角度測定の性能がレーザ基準軌道の精度を決定す

る最大の要因となる．仕様によれば測定精度は，20秒角

（約 0.1 mrad）で，レンジ精度（30 cm）と同等な３次元

の測位精度が得られるのは測定距離３kmまでということ

になる．これは滑走路の近傍のみであり，航法装置の性

能を広く評価するためには不十分である．そのため本研

究では，広い範囲の基準軌道を得るためにキネマティッ

クGPSを用いている．ただし，複合航法システムの評価

に使用するに当たり，同じGPS情報を使用しているとい

う点で独立性が保てないので，あらためてキネマティッ

クGPSを，滑走路近傍だけではあるが，レーザ基準軌道

と比較してその精度を検証した．

　地上 G P S 受信機も機上と同様にトリンブル社製の

4000SSEを使用している．地上では，そのシュードレン

ジ，デルタレンジ出力を使ってGPS信号に含まれるシス

テム誤差を推定し，DGPS補正情報として機上に送信し

ている．

５．２　飛行実験結果と理論精度解析の比較

　実験では，滑走路への進入着陸，旋回飛行などさまざ

まな飛行パターンを含む約２時間の飛行のもとでの

DGPS/INS複合航法の性能評価を実施した．図５．２－

１は，実験の飛行プロファイルを滑走路座標XY平面に投

影したものである．DGPS地上局から約 25 kmの範囲で，

滑走路への進入，待機のための旋回などを繰り返してい

る．途中グラフが途切れているのは，ここで計算機のデー

タ収集容量が限界となったためである．

　このときのGPS衛星の幾何学的な配置条件を示すDOP

値（Dilution Of Precision value）を図５．２－２に示す．

図５．２－２は，水平面内での幾何学的条件HDOP（Horizontal

DOP）と高さ方向の幾何学的条件VDOP（Vertical DOP）

を示しており，どちらも値が２前後と衛星の配置条件は

よかったことが分かる．途中，グラフに段差が見られる

が，これはこの時点で衛星切り替えがあったためで，こ

れに応じて実際の航法性能（理論精度解析による航法精

度予測も）が変化することが予測される．

　図5. 2-3は，そのときの航法性能を位置，速度，加速度

バイアス，ジャイロバイアスについて示したものである．

同時に，飛行実験と同一の飛行プロファイル，同一のGPS

衛星配置，同一のDGPS地上局位置を用いて，前章で示

したDGPS/INS複合航法の理論精度解析を実施し，95％

理論値として点線で示した．

　図５．２－３（a）は，位置誤差をN，E，D軸に関して

示したものである．評価のための基準軌道は精度が約10

cmのキネマティックGPSを使用した．キネマティック

図５．２－１　飛行実験プロファイル（仙台空港）
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図５．２－３（a）　DGPS/INS複合航法の飛行実験結果と理論精度予測（位置精度）

図５．２－２　飛行実験時のGPS衛星の幾何学的配置条件
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GPSを基準軌道として使用することは，同じGPSを使っ

ているため独立の評価基準とはならないが，別途レーザ

トラッカでキネマティックGPSを評価し，10 cm台以下

の精度が得られたことを確認しており，それについては

後述する．図５．２－３（a）から，約２時間の飛行を経

てもDGPS/INS複合航法はドリフト誤差を蓄積させるこ

となく，１～1.5 mの安定した航法精度を維持しているこ

とが分かる．またその精度は，理論解析値とよく一致し

ている．図中，D軸の航法精度が他の２軸に比べ劣るの

は，GPS衛星が水平線から上にしかないという幾何学上

の制約によるもので，GPS航法一般の傾向である．これ

は，理論精度解析でも予測されている．また，理論精度

解析値のグラフの段差は，図５．２－２のVDOPとよく

対応しており，GPS衛星の切り替えによるものであるこ

とが分かる．

　図５．２－３（b）は，速度誤差をN，E，D軸に関し

て示したものである．誤差が８～12 cm/sと理論精度解析

値と比べると非常に大きいことが分かる．じつは，この

ときの速度基準はキネマティック軌道の微分値である

（実際は２次元のカルマンフィルタを組み，搬送波位相

データから位置と速度の両方を同時に推定している．搬

送波位相は位置とのみ幾何学的関係を持っているので，

速度はシステムモデルを介して可観測性を得ている．シ

ステムモデルは位置の微分が速度，そして速度の微分に

はホワイトノイズ（プロセスノイズ）が入るVDR（velocity

dead reckoning）モデルである）．このとき，キネマティッ

クGPSの速度推定値はカルマンフィルタのプロセスノイ

ズの大きさに影響を強く受ける．プロセスノイズの値は

ここではフィルタが発散しないように試行錯誤で決めて

いるが，本来はそのときの機体のマヌーバに適応した値

を設定しなければならない．したがって，キネマティッ

クGPSの速度推定値には，位置データの微分によるノイ

ズとフィルタパラメータのマヌーバとのミスマッチによ

る誤差の両方が入っており精度はそれほど良くない．と

くにその影響はマヌーバを行う水平面に関して顕著で，

図５．２－３（b）のN，E軸の方が理論値との差が大き

いこととよく対応している．また，駐機点でドルニエが

停止していた最初の 500秒間の速度誤差は理論値とよく

合っていることからも類推できる．したがって，図 5. 2-

3（b）は，DGPS/INS複合航法の速度誤差というより，キ

ネマティックGPSの速度誤差を示しているといってよい．

このように位置以外は実験だけでは十分な性能評価を行

うのが難しく，理論精度解析を併用する必要があること

が分かる．

　図５．２－３（c）と図５．２－３（d）は，それぞれ

加速度計とジャイロのバイアス推定値をプロットしたも

図５．２－３（b）　DGPS/INS複合航法の飛行実験結果と理論精度予測（速度精度）
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図５．２－３（c）　DGPS/INS複合航法の飛行実験結果と理論精度予測（加速度バイアス）

図５．２－３（d）　DGPS/INS複合航法の飛行実験結果と理論精度予測（ジャイロバイアス）
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のである．バイアスの真値は分からないが，その推定値

の時間履歴は理論精度解析の結果とよく一致している．

図５．２－３（c）の加速度バイアス推定の場合，353,300

秒前後の繰り返し旋回の影響がX軸とY軸にでると理論

的に予測されているが，実験結果でもこの前後で推定値

が大きく変動している．同じ現象が図５．２－３（d）に

おけるジャイロバイアスの推定値でも言え，とくに Z軸

のジャイロバイアス推定値の大きな変動が実験でも理論

解析でも見られる．これらの大きな推定値の変動は，旋

回により Z軸周りのジャイロ・スケールファクタ誤差が

蓄積し，ヨー姿勢角誤差，つづいてX軸とY軸の加速度

誤差となって現れるというメカニズムに基づいており，

不具合ではなく理論でも裏付けられた挙動である．ス

ケールファクタまで考慮した正確なシステムモデルを作

り精度解析を実施する本手法で予測される，設計通りの

動作である．

　つぎに，図５．２－３（c）のZ軸の加速度バイアスに

ついて述べる．この軸は，水平面内のマヌーバの影響を

ほとんど受けず，大きな変動なしにバイアスが推定可能

な軸であるが，図から分かるように一定のオフセットが

見られる．オフセットの平均は 100 mgalである．Z軸は

重力方向の軸でもあり，この軸の加速度バイアスにはス

トラップダウン INS計算に使われる重力モデルの誤差も

含まれる．本実験システムにおける重力モデルは国際測

地学地球物理連合が決めた測地標準系1980正規重力式に

基づいている．この値と仙台における重力測定値との差

（フリーエア異常）は理科年表によれば 96 mgalとされて

いるので，もし Z 軸の加速度計バイアスが微小なら

DGPS/INS複合航法の Z軸加速度バイアス推定値 100

mgalは，この重力異常を推定したものと考えられる．

　以上より，製作したDGPS/INS複合航法システムは外

部からの妨害に強い INSによる自律航法の特長を生かし

たまま，２時間の飛行実験中，INSのドリフト誤差を押さ

え，GPSによる高精度測位と同等の精度を長時間維持す

ることが可能であると実証された．また，精度予測結果

は，センサキャリブレーション値（バイアス推定値）の

時間的な履歴まで飛行実験結果とよく一致していること

が確認された．とくに，搭載フィルタの誤差モデルでは

無視しているスケールファクタがマヌーバ時のバイアス

推定値の変動に影響を与えており，これを予測できる理

論精度解析の有効性が確認され，DGPS/INS複合航法シ

ステムの設計ツールとしての信頼性が証明された．

　最後に，測位精度評価の基準軌道として用いたキネマ

ティックGPSの検証結果を示す．図５．２－４は，レー

図５．２－４　レーザ軌道とキネマティックGPS軌道の差
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ザトラッカによる軌道とキネマッティクGPSの軌道を比

較したものである．また，レーザトラッカの仕様（測距

精度（１ s）が 30 cm，測角精度（１ s）が 0.1 mrad）に

基づくレーザ軌道の理論誤差（95％）を合わせて点線で

示した．レーザによる基準軌道がレーザトラッカ１局で

生成されるため，測角情報も使用されており，Y，Z軸は

滑走路から遠ざかる（レーザトラッカから遠ざかる）と

ともに誤差が増大する．

　実線のグラフの包絡線をみると点線で示したレーザ軌

道の理論誤差とよく一致していることが分かる．すなわ

ち，図５．２－４はレーザ軌道の誤差を示していると言っ

てよく，キネマティックGPSで推定した軌道にはレーザ

で測定することのできる有意の誤差は存在しなかったと

いうことが証明された．レーザとドルニエ機との距離が

３km以下になる時間帯（レーザ軌道の精度は各軸30 cm

（１ s））の誤差をみると，レーザ基準軌道に対するキネ

マッティクGPS軌道の差は表５．２－１のようになり，こ

れからもキネマティックGPSはレーザを上回る精度で軌

道決定が可能で，DGPS/INS複合航法の基準軌道とする

ことの妥当性が分かる．

６．おわりに

６．１　結論

　本研究では，DGPS/INS複合航法システムの理論精度

解析手法の導出と，その飛行実験による検証を行った．こ

れにより，以下の結論が得られた．

まず，理論精度解析に関しては，

１．DGPS/INS複合航法システムの理論精度予測の結果

は，実際のハードウェアを用いた航法実験の結果と，

位置，センサ・バイアス推定値にいたるまでよく一

致していた．このとき，航法誤差の大きさの予測は

もちろんのこと，ユーザのダイナミクスによる精度

の変化も正確に予測することができた．

２．理論精度解析を行うことで，飛行実験データからだ

けでは分からない，DGPS/INS複合航法システムで

達成可能な航法性能の予測，その性能を規定する誤

差源の判別などが可能になり，DGPS/INS複合航法

システムを実用化するための設計ツールとすること

ができた．

３．理論精度解析でセンサのグレードを変えたときの航

法精度への影響を予測することで，実際に種々のセ

ンサを用意してシステムを構築することなしにシス

テムの性能評価ができる．これにより，DGPS/INS複

合航法システムの実用化に際して，コスト面から検

討することが可能になった．本研究では，中精度光

ファイバジャイロを使用する場合を考え，位置，速

度に関しては，それほど悪影響を受けないことを確

認した．

４．理論精度解析で性能を規定する誤差要因を同定する

ことで，その誤差の影響を小さくするアルゴリズム

を考案し，システムの精度を向上させることができ

る．本研究では，精度予測からマルチパスが複合航

法システムの測位精度を決定していることを明らか

にし，マルチパス誤差の小さい搬送波位相データを

観測量として使用するアルゴリズムによる性能向上

を示唆することができた．これについては，稿をあ

らためて論じる．

５．大幅なシステム変更を伴うようなアルゴリズムの改

修は，実システムを使って実験的に検証することが

難しい．理論精度解析では，事前にそのアルゴリズ

ムの改修の効果を予測することができる．本研究で

は，航空機の機体に複数のGPSアンテナを取り付け，

姿勢推定に関して精度が向上するか予測した．その

結果，DGPS/INS複合航法システムにおいてはマル

チアンテナの効果は少なく，ヨー姿勢角誤差の増大

を抑える目的にしか意味がないことを明らかにした．

また，精密な相対位置情報を必要とするランデブ

ドッキングにDGPSを応用した精度解析結果も実施

し，搬送波位相データを利用した場合の性能向上を

予測した．

の結論が得られた．

　次に飛行実験結果からは，

６．理論精度予測値を飛行実験データと比較しその整合

性を確認することで，本研究で製作した複合航法シ

ステムが正常に動作していることが明らかになった．

また解析パラメータの一部は，地上実験のデータと

も比較し，整合性を確認することでモデルの正確さ

を明らかにした．

７．DGPS/INS複合航法システムの測位精度は他の飛行

実験結果も含め，水平面内で 1.4 m ～ 1.7 m，高度方

向で 1.2 m ～ 2.1 m （95％）との結果が得られた．

これは航空機の着陸航法という応用面からみた場合，

最新のトンネルコンセプトによるカテゴリー�を満

足する値である．

８．DGPS/INS複合航法システムの出力データ内容の豊

富さを確認した．速度，姿勢角，加速度，姿勢レー

表５．２－１　レーザ軌道とキネマティックGPS軌道の

差（レンジ３ km以下）
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トといった情報をリアルタイムで誘導・制御系に出

力することができる．

９．今回，位置精度の確認にはキネマティックGPSを用

いたが，その精度はレーザトラッカのそれを上回っ

ていた．

の結論が得られた．

６．２　今後の課題

　本研究は，理論精度予測法を提案しそれを実験的に検

証することで，従来研究では十分でなかった理論解析の

信頼性を高めることを目的としている．その意味おいて，

さらに本手法を検証する必要がある．DGPS/INS複合航

法の場合，位置，速度に関してはダイナミクスの影響を

それほど受けないので今回の飛行ケースで問題ないが，

センサバイアス推定値などは第５章の結果でもみられた

ように飛行プロファイルに強く依存している．さらに実

験を重ね，慣性センサのスケールファクタ誤差やミスア

ライメントの影響を確認しなければならない．

　本研究で展開した理論では，航法フィルタの安定性に

ついて予測できない．しかし，中精度光ファイバジャイ

ロを用いた場合のロール角誤差の発散を抑える目的など，

精度解析においていわゆる試行錯誤でチューニング値を

決めていた．将来的にはセンサ誤差の見込み値を用いて

解析的に安定なフィルタが設計できることが望ましい．

航法フィルタのロバスト化も今後の検討課題として重要

である．

　本研究では基準軌道の生成に用いたキネマティック

GPSを用いている．本研究でも確かにキネマティック

GPSはレーザトラッカを上回る性能を発揮し，DGPS/INS

複合航法の評価に役立った．しかし，本文でも述べたよ

うに，GPS単独航法であるキネマティックGPSは，自律

性，完全性，連続性，利用性，出力データ内容といった，

測位精度以外の指標で複合航法に劣っている．本研究で

提案した理論精度予測法では，これらの性能に関して定

量的に予測値を出すことができない．しかし，飛行安全

を確保する上からも上記の指標は非常に重要なものであ

る．精度以外にシステムの信頼性を予測する理論の構築

も必要である．
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付録１．　GPSで用いられる時系と座標系

　地球を周回運動する人工衛星からの電波を受信して，

利用者の時々刻々の位置（および速度）を計算し，結果

を表示するために，基準となる時刻と座標系が必要であ

る．GPSでは，GPS時（GPS time）と呼ばれる時系と，世

界測地系WGS84（World Geodetic System 1984）という準

拠座標系を用いることになっている．

　GPS時は，主制御局MCS（Master Control Station）のセ

シウム原子時計によって管理される時系で，GPSにおけ

るすべての時刻基準であり，またGPS衛星の軌道暦と搭

載時計の（GPS時に対する）誤差は，GPS時をパラメー

タとする２次多項式によって計算できるようになってい

る．さらにGPS時は，国際原子時TAIおよび協定世界時

UTCと同じ１秒を単位とし，1980年１月６日０時UTCを

０時（GPS時）とし，それ以後（閏秒の調整をせずに）完

全に連続するものと定義されている．このように定義さ

れるGPS時は，非常に大きな数字になるから，実際上は，

GPS時の元期から形式的に起算した週を GPSウィーク

（GPS Week）とし，GPSウィークの始まる日曜日０時

（GPS時）から起算した経過秒を，データ取得や測位計算

の基準時刻として使う．

　TAIとの差は，常に一定で

TAI - GPS時 = 19秒+ CO

となるよう保時されている．ここで CO（誤差分）は高々

100 nsである．

　地球の形状は回転楕円体として，よく近似できる．こ

のような回転楕円体は数学的には次式で書ける．

　
x2 + y2

ae
2

+ z2

be
2

= 1 （付 1-1）

ここで回転軸（z軸）を（地球の）形状軸と呼ぶ．形状軸

を含む面との交わりは楕円で，長軸，すなわち，平均赤

道面半径を ae，短軸を beとする．測地学では，この楕円

体を特徴づけるパラメータとして，通常，平均赤道面半

径（ae）と偏平率（f）を使う．偏平率は，

　 f =
ae – be

ae
（付 1-2）

という関係で定義される．

　WGS84系は，座標原点を地球重心に，地球の平均赤道

面を x-y 面とし，平均極が形状軸に一致するように z軸
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をとり，z軸周りに一定速度（平均自転速度）で回転する

地心・地球固定座標系であると定義する．x軸は平均赤道

面内で経度ゼロの方向（その子午線がほぼグリニッジ天

文台を過る）とする．米国防総省は米海軍航海衛星 NNSS

（Navy Navigation Satellite System）以来，種々の衛星に対

する主に電波追跡データの解析によって，独自の測地基

準座標系，地球形状モデル，重力場モデルを構築してき

たが，その最新版がWGS84である．　

　このような座標が定義されていると，地表または空間

の位置（及び速度）をこの座標系に関して表現できる．そ

の方法としては，直交座標｛x y z｝または測地座標｛経

度（l）,緯度（f）,高度（h）｝の２つがあり，次式によ

り容易に相互変換できる．

　
x
y
z

=
N + h cos l cos f
N + h cos l sin f

N 1 – e2 + h sin f
（付 1-3）

ここで，

　N = ae / 1 – e2sin2f （付 1-4）

　e2 = 2 f – f 2 （付 1-5）

（eは離心率）とする．WGS84で使用されるパラメータを

表付１－１にまとめる．

　GPS受信機では，例外なく，WGS84という地心・地球

固定座標系に関して測位航法演算を行うから，その内部

解は上に述べた直交座標及び測地座標表示になっている．

したがって測量用の受信機では，そのまま準拠楕円体か

らの高度（楕円体高）が出力される場合が多い．しか

し航法用受信機の出力は，楕円体高よりも標高，すなわ

ち海面高度が望ましい．そのためにWGS84対応の簡略化

したジオイドモデルを搭載し，標高に変換している．

　WGS84座標系から他の座標系への変換は，座標原点の

平行移動と，座標軸の回転によって実現される．ただし，

座標系の定義自体が，地表各地点間での観測値に基づき

内部整合を取るために年ごとに変更されている場合があ

り，何を基準にした変換式か確認しておく必要がある．例

えば，WGS84に関しても以下のバージョンがある 29）．

●WGS ：ドップラーデータ（NNSS）で決めら

れた最初のWGS84

●WGS84（GPS）：GPSによる現行のWGS84

●WGS84（G730）：IGSの観測点と IERS standards のGM

を用いて決定した新しいWGS84系

で，しかもNUVEL-1 のプレート速度

モデルを使用し，ITRFと 10 cm のレ

ベルで consistentだといわれている．

　最新の変換パラメータを表付１－２に示した30）．この

パラメータの基準となっているのは，ITRF92（International

Terrestrial Renfence frame 92）で，測地，地球物理学の分

野で標準となっている座標系である．表付１－２のパラ

メータを使って座標変換は以下の式で表される．

　xITRF92 = 1 + SCL
1 – RZ RY

RZ 1 – RX
– RY RX 1

x +
DX
DY
DZ

 （付 1-6）

表付１－１　座標系パラメータ

表付１－２　座標変換パラメータ（ITRF92に対して）
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付録２．放送暦と精密暦

　人工衛星の軌道，すなわち位置・速度を，時刻をパラ

メータとしてあらわした表を衛星暦または軌道暦，ある

いは単に暦（ephemeris）と言う．一般に衛星軌道は，カ

ルテシアン要素（直交座標）またはケプラー要素の２通

りで表わせるが，GPSでは，修正ケプラー要素と呼ばれ

るパラメータが航法メッセージとして送信される．すな

わち，衛星軌道の予測精度を上げるため，地球の偏平に

よる重力，月・太陽の引力，太陽輻射圧などの摂動力を

考慮したもので，滑らかな楕円軌道を与える６要素以外

に，それらの時間変化率など，合わせて16個のパラメー

タを含んでいる．これらから計算される予測軌道を放送

暦（broadcast ephemeris）と言う．

　衛星が送信する航法メッセージのもとになる軌道は，

５つのモニータ局で観測した追跡データをもとに主制御

局MCSにおいて軌道決定した結果を軌道伝播した予測値

である．最新の予測軌道情報が１日数回程度，世界に配

置された３つの地上アンテナを介して衛星にアップロー

ドされ，メモリーを更新する．衛星はメモリーからデー

タを読み出して利用者に放送する．航法メッセージは各

衛星ともほぼ１時間毎に更新される．それまでは同じ

データが繰り返して送信される．

　MCSにおける軌道決定の精度は，開発の初期には40～

100 mであったが，近年は５～ 10 mまで改良されてきて

いる．しかし，これらを予測軌道に変換し，衛星にアッ

プロードする段階で，SAと呼ばれる，測距誤差に換算し

て約30 mの人工的な誤差が挿入される．これは平面内の

測位精度で約 100 m（95％）に相当する．

　相対測位では，２受信機間の距離（基線長）とともに，

測位精度が変る．その関係は，近似的に次式で表わされ

る．

　db / b = dr / r （付 2-1）

ここで db：基線誤差，b：基線長，dr：衛星の位置誤差，

r：衛星までの距離（約 20,000 km）．

したがって，dr＝ 20 mは，１ ppm（parts-per-million）に

相当し，これはまた 100 kmの基線長を10 cmの精度で決

定できることを意味する．SAオンの場合は，これ以上の

精度劣化となる．一方，地殻変動観測への利用では，１

ppb（parts-per-billion）台の精度が要求されている．これ

は言い換えれば，数10 cm台の精度の軌道暦に相当し，放

送暦では絶対に達成できない．

　そこで，国際測地学協会（IAG）は，民間の世界的なGPS

追跡ネットワークを構築し，民間の機関でGPS衛星の精

密軌道決定を行い，精密暦（precise ephemeris）をタイム

リーに測地利用者に配付するサービスを開始した．これ

を，国際GPS地球力学事業 IGS（International GPS Service

for Geodynamics）と呼んでいる．IGSは，1992年の試験

キャンペーンを経て，1994年１月から実運用に入ってお

り，精密暦は１週間程度の遅れでインターネットを介し

て入手できる状況にある．その精度は，デシメートル程

度となっている．

付録３．電離層遅延と対流圏遅延のモデル化

　GPSでは，L1とL2の２波の電波を使用して，電離層に

よる遅延が周波数に逆比例するという性質を用いて高精

度に補正できる．しかし，SPSユーザにはL1だけしか開

放されていないので，何らかの方法で電離層遅延を補正

する必要がある．以下は，GPSが採用している電離層遅

延モデルで，式中で使用されるパラメータは航法メッ

セージのなかに含まれている 31）．

　L1周波数に対する電離層遅延量は，

　

diono = ctiono

tiono = F 5.0 · 10– 9 + AMP 1 – X 2

2
+ X 2

24
, X < 1.57

= F 5.0 · 10– 9 , X > 1.57

（付 3-1）

ここで，

　X =
t – 50400

PER · 2p rad （付 3-2）

　F = 1.0 + 16.0 0.53 – E 2 （付 3-3）

　
AMP = a nfm

n , AMP > 0 secS
n = 0

3

= 0, AMP < 0
（付 3-4）

　
PER = bnfm

n , PER > 72,000 secS
n = 0

3

= 0, PER < 72,000
（付 3-5）

なお，an，bn （n＝０，１，２，３）は航法メッセージ

に含まれるパラメータである．他の諸量として，

　fm = fi + 0.064 cos li – 1.617 semi – circles        （付 3-6）

　li = lu +
y sin A
cos fi

semi – circles （付 3-7）
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fi = fu + y cos A semi – circles , fi < 0.416
= + 0.416, fi > 0.416
= – 0.416, fi < – 0.416

    （付 3-8）

　y = 0.0137
E + 0.11

– 0.022 semi – circles （付 3-9）

ただし，Eはユーザから見たGPS衛星の仰角，Aは方位

角，fuはユーザの測地学的緯度，lu は測地学的経度で，そ

れぞれ単位は semi-circlesである．また，

　t = 4.32 · 104li + GPS time sec （付 3-10）

であり，ここでGPS timeとは，GPSデータの取得時刻で

ある．

　対流圏遅延は以下によりモデル化される．

　マイクロ波が大気中を伝播する際，空気で屈折し伝播

経路長が変化する．これが対流圏遅延と呼ばれるもので

ある．30 GHzより低い周波数のマイクロ波に対して，空

気の屈折率を表すnは E. K. Simith Jr. と S. Weintraub によ

り，

　n – 1 = 77.6P
T + 3.73 · 105 e

T 2
· 10– 6

（付 3-11）

と与えられている．ここでPと eはmbar単位で表した気

圧及び水蒸気の分圧，Tは温度でケルビン単位で表され

ている．上式のうち，右辺第１項は気圧と気温のみに依

存する項であるからドライ項，第２項は水蒸気分圧に依

存するからウェット項と呼ぶ．これをもとに， J .

Saastamoinenは1973年に実際のマイクロ波の伝搬遅延を，

天頂方向（仰角 90°）についてそれぞれ以下のように表

した．

　ddry = 0.2277 P
1 – 0.0026 cos 2L – 0.00028 h

cm （付 3-12）

　dwet =
0.2277 e 0.05 + 1225 / T

1 – 0.0026 cos 2L – 0.00028 h
cm （付 3-13）

ここで，Lは緯度，hは高度（km）である．

　この値を，任意の仰角の GPS衛星に適用するための

マッピング関数として以下の式が提唱されている．

　M = 1
sin el + a / tan el + b / sin el + c        （付3-14）

ここで，elはユーザから見たGPS衛星の仰角である．パ

ラメータ a，b，cとしては，Davis らが 1985年にCfA-2.2

のマッピング関数と称して以下の式を与えている．

　

a = 0.001185
1 + 0.6071 · 10– 4 P – 1000 – 0.1471

· 10– 3e + 0.3072 · 10– 2 T – 293.15

b = 0.001144
1 + 0.1164 · 10– 4 P – 1000 – 0.2795

· 10– 3e + 0.3109 · 10– 2 T – 293.15
c = 0.0090

（付 3-15）

以上をまとめて，任意の仰角のGPS衛星に対する対流圏

遅延は，以下の式で表される．

　dtrop = M ddry + dwet （付 3-16）

上式で使用する気圧，温度，水蒸気分圧はユーザの高度

により変化する．本研究では，以下の式でモデル化した．

水蒸気分圧

　e = e0 exp – h – h 0 / H 0 （付 3-17）

ここで，e0は地表での水蒸気分圧（mbar），h0は地表高度

（km），H0 はスケール高度でその値は 2.7 kmである．

温度

　T = T0 – a h – h 0 （付 3-18）

ここで，T0は地表での温度（K），aは温度勾配でその値

は 6.0 K/km である．

気圧

　P = P0 exp – h – h 0 / H P （付 3-19）

ここで，P0は地表での気圧（mbar），HPはスケール高度

でその値は 7.0 kmである．

付録４．　INS座標系の定義

本報告で使用した INSに関する座標系を図付４－１に示

す．ここで，

（xe，ye，ze） 地球中心地球固定座標系（WGS84）

（xi，yi，zi） 慣性座標系

（N，E，D） 航法座標系

LC 地心緯度

L 地理的緯度

l 経度

we 自転速度

である．
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図付４－１　INSにおける座標系の定義
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